Google 



This is a digital copy of a book that was prcscrvod for gcncrations on library shclvcs bcforc it was carcfully scannod by Google as pari of a projcct 

to make the world's books discoverablc online. 

It has survived long enough for the Copyright to expire and the book to enter the public domain. A public domain book is one that was never subject 

to Copyright or whose legal Copyright term has expired. Whether a book is in the public domain may vary country to country. Public domain books 

are our gateways to the past, representing a wealth of history, cultuie and knowledge that's often difficult to discover. 

Marks, notations and other maiginalia present in the original volume will appear in this flle - a reminder of this book's long journcy from the 

publisher to a library and finally to you. 

Usage guidelines 

Google is proud to partner with libraries to digitize public domain materials and make them widely accessible. Public domain books belong to the 
public and we are merely their custodians. Nevertheless, this work is expensive, so in order to keep providing this resource, we have taken Steps to 
prcvcnt abuse by commercial parties, including placing lechnical restrictions on automated querying. 
We also ask that you: 

+ Make non-commercial use ofthefiles We designed Google Book Search for use by individuals, and we request that you use these files for 
personal, non-commercial purposes. 

+ Refrain fivm automated querying Do not send automated queries of any sort to Google's System: If you are conducting research on machinc 
translation, optical character recognition or other areas where access to a laige amount of text is helpful, please contact us. We encouragc the 
use of public domain materials for these purposes and may be able to help. 

+ Maintain attributionTht GoogXt "watermark" you see on each flle is essential for informingpcoplcabout this projcct and hclping them lind 
additional materials through Google Book Search. Please do not remove it. 

+ Keep it legal Whatever your use, remember that you are lesponsible for ensuring that what you are doing is legal. Do not assume that just 
because we believe a book is in the public domain for users in the United States, that the work is also in the public domain for users in other 
countries. Whether a book is still in Copyright varies from country to country, and we can'l offer guidance on whether any speciflc use of 
any speciflc book is allowed. Please do not assume that a book's appearance in Google Book Search mcans it can bc used in any manner 
anywhere in the world. Copyright infringement liabili^ can be quite severe. 

Äbout Google Book Search 

Google's mission is to organizc the world's Information and to make it univcrsally accessible and uscful. Google Book Search hclps rcadcrs 
discover the world's books while hclping authors and publishers rcach ncw audicnccs. You can search through the füll icxi of ihis book on the web 

at |http: //books. google .com/l 



Google 



IJber dieses Buch 

Dies ist ein digitales Exemplar eines Buches, das seit Generationen in den Realen der Bibliotheken aufbewahrt wurde, bevor es von Google im 
Rahmen eines Projekts, mit dem die Bücher dieser Welt online verfugbar gemacht werden sollen, sorgfältig gescannt wurde. 
Das Buch hat das Uiheberrecht überdauert und kann nun öffentlich zugänglich gemacht werden. Ein öffentlich zugängliches Buch ist ein Buch, 
das niemals Urheberrechten unterlag oder bei dem die Schutzfrist des Urheberrechts abgelaufen ist. Ob ein Buch öffentlich zugänglich ist, kann 
von Land zu Land unterschiedlich sein. Öffentlich zugängliche Bücher sind unser Tor zur Vergangenheit und stellen ein geschichtliches, kulturelles 
und wissenschaftliches Vermögen dar, das häufig nur schwierig zu entdecken ist. 

Gebrauchsspuren, Anmerkungen und andere Randbemerkungen, die im Originalband enthalten sind, finden sich auch in dieser Datei - eine Erin- 
nerung an die lange Reise, die das Buch vom Verleger zu einer Bibliothek und weiter zu Ihnen hinter sich gebracht hat. 

Nu tzungsrichtlinien 

Google ist stolz, mit Bibliotheken in Partnerschaft lieber Zusammenarbeit öffentlich zugängliches Material zu digitalisieren und einer breiten Masse 
zugänglich zu machen. Öffentlich zugängliche Bücher gehören der Öffentlichkeit, und wir sind nur ihre Hüter. Nie htsdesto trotz ist diese 
Arbeit kostspielig. Um diese Ressource weiterhin zur Verfügung stellen zu können, haben wir Schritte unternommen, um den Missbrauch durch 
kommerzielle Parteien zu veihindem. Dazu gehören technische Einschränkungen für automatisierte Abfragen. 
Wir bitten Sie um Einhaltung folgender Richtlinien: 

+ Nutzung der Dateien zu nichtkommerziellen Zwecken Wir haben Google Buchsuche Tür Endanwender konzipiert und möchten, dass Sie diese 
Dateien nur für persönliche, nichtkommerzielle Zwecke verwenden. 

+ Keine automatisierten Abfragen Senden Sie keine automatisierten Abfragen irgendwelcher Art an das Google-System. Wenn Sie Recherchen 
über maschinelle Übersetzung, optische Zeichenerkennung oder andere Bereiche durchführen, in denen der Zugang zu Text in großen Mengen 
nützlich ist, wenden Sie sich bitte an uns. Wir fördern die Nutzung des öffentlich zugänglichen Materials fürdieseZwecke und können Ihnen 
unter Umständen helfen. 

+ Beibehaltung von Google-MarkenelementenDas "Wasserzeichen" von Google, das Sie in jeder Datei finden, ist wichtig zur Information über 
dieses Projekt und hilft den Anwendern weiteres Material über Google Buchsuche zu finden. Bitte entfernen Sie das Wasserzeichen nicht. 

+ Bewegen Sie sich innerhalb der Legalität Unabhängig von Ihrem Verwendungszweck müssen Sie sich Ihrer Verantwortung bewusst sein, 
sicherzustellen, dass Ihre Nutzung legal ist. Gehen Sie nicht davon aus, dass ein Buch, das nach unserem Dafürhalten für Nutzer in den USA 
öffentlich zugänglich ist, auch für Nutzer in anderen Ländern öffentlich zugänglich ist. Ob ein Buch noch dem Urheberrecht unterliegt, ist 
von Land zu Land verschieden. Wir können keine Beratung leisten, ob eine bestimmte Nutzung eines bestimmten Buches gesetzlich zulässig 
ist. Gehen Sie nicht davon aus, dass das Erscheinen eines Buchs in Google Buchsuche bedeutet, dass es in jeder Form und überall auf der 
Welt verwendet werden kann. Eine Urheberrechtsverletzung kann schwerwiegende Folgen haben. 

Über Google Buchsuche 

Das Ziel von Google besteht darin, die weltweiten Informationen zu organisieren und allgemein nutzbar und zugänglich zu machen. Google 
Buchsuche hilft Lesern dabei, die Bücher dieser We lt zu entdecken, und unterstützt Au toren und Verleger dabei, neue Zielgruppcn zu erreichen. 
Den gesamten Buchtext können Sie im Internet unter |http: //books . google .coiril durchsuchen. 



p 



1 



STTT^^-" dl 



► 



r^ 



Gift of 



Prof. Alfred S. Nlles 







STANFORD 

UNIVERSITY 

LIBRARIES 



FLUGZEUGSTATIK 



DIPL,-ING. ALOYS VAN gßlES 



HIT Wl TBXTFIQDREN 






BERLIN 

VERLAG VON JULIUS SPBINGEE 
1921 




'l_aLc 



Alle Rechte, insbesondere das der 
Übersetzung in fremde Sprachen, vorbehalten. 

Copyright 1921 by Julius Springer in Berlin. 



Vorwort. 

Diese Abhandlung über Slugzeugetatik ist zunächst für den 
Flugzeugbauer bestimmt Sie soD erst in zweiter Linie den Statiker, 
der sich hauptsächlich mit Berechnungen des Hoch- und Brücken- 
baues beschäftigt hat, auf Teile eines- neuen weiten Feldes seiner 
Tätigkeit aufmerksam machen. Sie ist kein Lehrbuch im strengen 
Sinne, sondern mehr eine systematische und kritische, aber zwang- 
lose Zusammenstellung der verschiedenen für die Flugzeugstatik vor- 

# _ 

geschlagenen und ihr angepaßten Rechnungsarten. 

Bei der Behandlung der einzelnen Fragen ist vieles aus der 
Entwicklung des Flugzeugbaues zu erklären. Die Grundlagen der 
Statik werden als bekannt vorausgesetzt und manches zusammen- 
gefaßt, was der geübte Statiker sich leicht selbst entwickeln kann. Man- 
ches Einfache wird jedoch im Zusammenhang dargestellt. Ich hielt es 
für richtig, die Elemente der höheren Mathematik nicht unbenutzt 
zu lassen. Da jedoch die meisten statischen Fragen auch ohne diese 
Rechnungsarten gelöst werden können, so ist es möglich, auch so in 
den Stoff einzudringen. 

In vielen Punkten will die Abhandlung nur Anregung geben, 
die aufgeworfenen Fragen von verschiedenen Seiten beleuchten. Zu 
einer völligen Durcharbeitung sind die heute vorliegenden statischen 
Aulgaben des Flugzeugbaues zu zahlreich und zu umfassend. Außer- 
dem war die Entwicklung des Flugzeugbaues in den letzten Jahren 
noch recht sprunghaft. Es war oft nicht möglich, vorher zu sagen, 
welchen Punkten nach einiger Zeit noch besonderes Interesse zu- 
kommen wird. 

Der Rahmen der Arbeit ist nach der aerodynamischen Seite 
weiter gefaßt. Das Besondere der Flugzeugstatik liegt aber meines 
Erachtens gerade in ihrem Zusammenhang mit der Aerodynamik. 

Der Verfasser leitete während des Krieges einige Zeit die Stelle 
für Flugzeugstatik bei der Flugzeugmeisterei in Adlershof. Es kann 
deshalb hier manches erwähnt werden, was sonst vielleicht schwerer 
zugänglich wäre. Die Arbeit nimmt öfter Bezug auf die von der 
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Flugzeugmeistcrei. Abteilung A, Gruppe 3, herausgegebene Normal- 
berechnung. Diese ^ird teilweise erweitert und vertieft, um die 
während des Krieges gewonnenen Erfahrungen festzuhalten. 

In der Abhandlung selbst sind drei Hauptteile unterschieden. 

Zunächst werden allgemein Grundlagen der Berechnung und 
Gesichtspunkte für den Aufbau einer Flugzeugzelle dargelegt. 

Dann sollen im besonderen Anwendungen und Anordnungen 
einzelner Zellent-eile gezeigt werden. 

Schließlich werden besondere ganze Beispiele und neue Systeme 
vom statischen Gesichtspunkt aus betrachtet. 

Der zur Verfügung stehende Raum hat manche Kürzung ver- 
langt. Trotzdem hoffe ich in Theorie und Praxis Anregungen ge- 
geben zu haben, die der Weiterentwicklung dienen werden. Freilich 
kommen manche Besonderheiten, wie das Duralumiuium , der Ein? 
decker und vielleicht auch die Gleichungen Clapeyronscher Art nicht 
so ausführlich zur Geltung, ^ie es manchen Spezialfreunden dieser 
Dinge vielleicht erR-ünscht erscheinen könnte. 

Im Großen und Ganzen ist das folgende ein Vermächtnis aus 
Adlershof und eine Zusammenfassung Adlershofer Gedanken. 

Herrn Dr. H. Heimann und Herrn Dipl.-Ing. R. Eisenlohr 
bin ich für ihre wertvollen Anregungen und Unterstützung beim 
Lesen der VerbesKrung zu besonderem Dank verpflichtet. Ebenso 
dem Verlag, dem ich für die besondere Mühe, die er auf die Ab- 
bildongen verwandte, bestens danke. 

FQr Hinweise auf Fehler und H&ngel dieser Abhandlung, die 
bei der enten ansfühiüchen Bearbeitung dieses Stoffes nicht zu ver- 
m e fam simL weide ich Fsehleuten stets dankbar sein. 

MBjgen die hier gegebenen Anregungen dazu beitragen, unseren 
immer mehr sichere und leichte Schwingen zu geben. 

OberHngen am schönen Bodensee, September 1919. 
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Erster Teil. 

Allgemeines über den Anfbau von Raum- 
fachwerken für Flugzeuge. 

1. Einführung. 

In der historischen Entwicklung des Flugzeugbaus wurde der 
Aufbau der Flugzeuge früher weniger von den Grundsätzen der Statik 
beeinflußt, als es vielleicht der Natur und Wichtigkeit der Sache 
enteprach. Heute freilich ist die Festigkeitsberechnung und die Sta- 
tik als wesentUche Grundlage für den Bau der Flugzeuge anerkannt. 
Sie 'nimmt dem Flugzeugbauer viele Verantwortung ab. 

Die Hauptbedeutung der statischen Berechnung liegt darin, daß 
durch sachgemäße Durchrechnung und Anordnung Flugzeuggewicht 
gespart wird. Das Eigengewicht ist aber einer der wesentlichsten 
Faktoren für die Leistungen des Flugzeugs. 

Die Festigkeitslehre auf der einen Seite und die Aerodynamik 
auf der andern Seite geben die Grundsätze an, welche den Aufbau, 
und damit das Gewicht und die Leistungen der Flugzeuge bestimmen. 

Von welchen Gesichtspunkten aus die Statik der Bau- 
konstruktionen den Aufbau der Flugzeuge betrachtet, dazu 
soll das Folgende einige Beiträge liefern. 

Es wird in den 3 Hauptteilen betrachtet: 

L Die Berechnung und der Aufbau einer ganzen Flugzeug- 
zelle als Raumfachwerk. 

Die Grundlagen und der Gang der Berechnung mit Beispielen. 

n. Die Aufgaben der einzelnen Glieder des Tragwerkes im 
Rahmen des Ganzen und ihre zweckmäßige Anordnung vom sta- 
tischen Gesichtspunkt. 

UL Verschiedene Möglichkeiten im statischen Aufbau und zweck- 
mäßige Systeme der ganzen Flugzeugzelle mit Beispielen. 



Die statische Berechnung des Flugzeugs unterscheidet 
sich von den statischen Berechnungen im Brückenbau oder im Hdch- 
bau schon äußerlich in einer Reihe von Punkten. 

Tan Grlfli. Flugzeagitatlk. 1 



2 AllgciiM iiM*it i'iUw (Ion Aufbau von Kaunifaohwerkcn für Flugzeuge. 

l. ZuniirhHt Hiiul clii» Kraft«*, die bei gewöhnlichen Flugzeugen 
auftrett^ii, im \'ernlt»V'h zu aiuieron Gebieten der Technik verhältnis- 
mäßig kliMii. Kino Kraft von 20 oder 30 kg spielt z. B. bei der 
Hi^rt^ohmiiig ointT Flü^elrippo immerhin Hchon eine Rolle. Auch bei 
rtH^U ^n>QtMi Fhi^/t'U^eii ainti die Auftretenden größten Kräfte nicht 
hfhr beträrhdirh. 

•J. Oa^ hiiuptsiiohiioh im Flugzeugbau verwendete Material 
^^! iiumt^r luvh Holt, Oie Htatim^hen Berechnungen von Holzkon- 
rtlxuktioiiv^n Mind bishtr iu) Hix'hlmu zu keiner allzu großen Genauigkeit 
««uiwickeh wonlt'U. Die driiigontie Notwendigkeit hierzu lag meist nicht 
Vi\r. Im lit'i^'n>i\tA dazu kann man im Flugzeugbau mit einem aus- 
ijvwähheu HtU^matorial rt»rhnen, Außonlom hat man die Gewißheit, daß 
NAU-^jt^i'hvi^^Ivut^ Maßt> auf Millinu^ter giMiau eingehalten werden. 

Auoh Ivi dc'r Vorv^eudui^g von Duraluminium und Stahl 
u«^lrll \ft^^u dtT üKliohen di'umen Waiuistarken oft besondere und 
M^wi«^Tit;x^ \Vxh^hni;9k:W' auf. di^ s^ioh von den im Eisoibau üblichen 
M-h>k^)'^u BI<e^'hkvM\>tniktH>n<^n \vt*>c^^nilioh unteischeideii. 

^ iVi riiH^r xersp^nuien Flu ^ 7ou gs e ! le, wi^sae bis jetzt meist 
A&^^>k^tv.Wi >kir\t siin) ^ufi^rs] t^Wii^cht" GlUxler. f. R die hochbean- 
>^«^ks't^wiii!i KaW'. u^i! weu^ iteiWtuiiieTKftiy^ Pruck^trvhen und Holmen 
4V. i^Li^v'Si rA»*lt>At-rk*\ >!:t^Ätt wr^^i^njer. A^5ch ^UduTvh ^^nseben scch Ver- 
IijJriMi>i*e. .1 r v/;.-. xW.v, :m,m%>: ubiv.*i>en $«i*lucbi^n Sv^i«a«i wwwitlich 

iHif A'ii^irvJHrfjuÄ-ci vj».l s':liitäi^u*fi\ F v*' r wt A w v*. e ru a <• e K >u»r wiegen der 
:xt«ittii Wt^.-Oi^JAi'itf^.' K.-f»crdk'::i.:::tiJkiC^ i.Äi ^T.v«5*r<«cvfcu w«««itlieh 

4. r.ii- ^J**r'^:ijn iinu '¥*rL "jit^a'i *tii'i (firt/^ucäer La*« xad b« euiem 
^♦j^firsbeti Sii.'üifrhtfib^iÄ'x.r i)jr«:bi<^rJij."ti. ^'^ .*«> >cffi<c Tretmi ra der 

viM»itn L.4.-1V'- :' i'>i:*n. Der FilJ 'iec !t«ick*>itf^ii;r^^ Jmr •fC«ffif;ftii> 
H^m>c 'iiir ■v»*nitf i«/fr't-c. jitbr V-rwiiiitJ^i/iii «iii^u. 

li.y nuiJ '»iii 'jr'ihtjr^tn -^cixinf. v»*r»ii**j, iuJ jjt? :Jr*ifj\iJui0;a i?*r 
<i«ci><:!]tin 3orvn:iiniinu ••irhfiitJiisiUi.üiijj: hjüj- üiKt^iiau >4/t\i. *y.*9 ^C*r*iji%i^ 
uistfur s^Tf'tim \M%:'A :m«»riienu iurrx^ieKC. !*■> isi liciit inhitich. .n 
^ifcitiiivr '^»tifce ¥!t: -IT"*;* ni 3r'u:H«nouu iiM ^-r^JÜi-Mi itji- Uoim^m et- 

4*31 1 if!«* .-'«•^«:i:?]rht^f>ni<,mi^ icuun '«in ?*jil)*t iie N»>iHHiuiij^i4v»r. L!h 
>«jUfrC 4i>iiv«it-n in«i nii^iit:u»^n ?*^iniitTir»in itr '<<x:U{iuiif( ivit&eittr ml. 

^««<bfcti. \.i| >:.ii; ~> wt IUI litt )t:^<onÜ(3l>rl| '•' '.•«■•l.Jtllia«<» Ihi^t^. 

♦ 'v^.|, %..>f,|». ^►-rrtUe lixr -i fcr.r^Uil I l >«:-t . U.ii- V* 'iei>-v*ltHiiiir |y|^ 



Einführung. 3 

genau werden lassen. Eine gewisse Beschränkung auf das Wesent-i^^«' ^ ' • ^ 
liehe tut oft not. Die statische Berechnung gibt hier nur ein 
ganz ungefähres Bild. Dies muß man immer beachten. In vielen 
Fällen werden Annäherunjesformeln,; welche im allgemeinen die Gren- • 
zen erkennen lassen, durchaus genüglen. Ein veracnt auf Näherungs- 
formeln bedeutet ein vollkommenes Verkennen der tatsächlichen 
statischen und aerodynamischen Verhältnisse. ^^ ^ 

Die physikalischen Grundlagen für den Ansatz der äußeren 
Kräfte an der Flügelzelle sind in erster Linie in Kabelspannungs- 
und Durchbiegungsmessungen des ganzen Flugzeuges im Fluge 
gegeben. Auch Gleitflugversuche mit gestoppten Zeiten und Höhen 
erlauben beispielsweise Schlüsse auf Größe und Art der auftretenden 
Belastung. 

(Die auf das ganze Flugzeug wirkenden gesamten Beschleunigungskräfte 
lassen sich in ihrer Summe mit Hilfe eines Gewichtes und einer Federwage 
leicht bestimmen.) 

Außerdem liefert die Nachrechnung von Brüchen, wenn 
festgestellt werden kann, welcher Teil zuerst in der Luft brach, einen 
Anhalt für die auftretenden größten Kräfte und Beanspruchungen. 

Auch der Aufbau und die Nachrechnung ausländischer 
Flugzeuge, an die tatsächlich gleiche Forderungen wie an unsere 
Flugzeuge gestellt, werden, geben einen Anhalt für unsere Belastungs- 
annahmen; ebenso die in andern Ländern vorgeschriebenen Rech- 
nungsverfahren und Sicherheiten. 

Die Ergebnisse der Modellversuche im Windkanal sind zu- 
nächst nur mittelbar für die Zwecke der statischen Berechnung zu 
verwenden. Ihr Schwergewicht liegt auf der aerodynamischen Seite 
und in der plangemäß abgeänderten Versuchsausführung. 

Je mehr die Grundlagen und die Dorchführnng der Berechnnng 
sich in jedem einzelnen Falle der Wirklichkeit nähern und je mehr 
eine gleichmäßige Güte des Materials verbürgt ist, desto mehr 
kann man mit der geforderten Sicherheit, d. h. mit den geforderten 
Vielfachen der Belastung heruntergehen und dadurch Flugzeuge 
von geringem Baugewicht erhalten. 

Die wichtigsten Unterlagen geben die Kabelkraftmessungen in 
der Luft. 

Methoden der Kabelkraltmeisong« Di^ Messung der Stabkräfte in 
den Holmen der Flugzeugzelle macht bei durchlaufenden Holmen technische 
Schwierigkeiten. Nur an den Gelenken und Holmanschlüssen dürften die Holm- 
kräfte einfacher zu messen sein. 

Die Messung der Zugkräfte in den Kabeln ist dagegen wesentlich ein- 
facher durchzuführen. — So wertvoll die Messung einzelner Kräfte auch sein 
kann, die Feststellung sämtlicher Kabelkräfte und die Erfassung des ge- 
samten Kräftebildes in einer Flugzeugzelle ist bei weitem am wichtigsten. 

1» 



4 Allgemeines über den Aufbau von Raumfaohwerken für Flugzeuge. 

Aus der Messung sämtlicher Kabelkr&fte kann man die wertvollsten Sohlüsae über 
die im einzelnen wie im ganzen wirklich vorliegenden statischen und aerody- 
namischen Verhältnisse ziehen. Daß die Messung dann umständlicher auszu- 
führen ist, versteht sich von selbst. 

Zur Messung der Kabelkräfte im Finge wollen wir zunächst einige Wege 
auseinandersetzen : 

1. Direkte Messung der Kabellängung. 

2. Photogrammetrische Aufmessung. 

3. Oldruckdosen nach Bendemann. 

4. Höfisches Meßgerät. 

5. Schwingungsmesser. 

Zu 1. Die unmittelbare Messung der Verlängerung eines im Flug 
beanspruchten Kabels ist nicht allzu schwierig, aber auch nicht allzu genau. 
Man kann längs der zu messenden Flugzeugkabel, etwa auf der Rückseite im 
Windschatten, einen dünnen Stahldraht als Meßdraht spannen. Der Längen- 
unterschied AI des belasteten Tragkabels gegenüber dem unbelasteten Mefi- 
draht entspricht dann der auftretenden Kraft: 

PS = ?f^H (1> 

Hierbei wird E-F, das Produkt aus Elastizitätszahl und Querschnittsflächc 
des Kabels, durch einen Vorversuch in dem etwa zu erwartenden Kräftebereich 
bestimmt. Es ist zu empfehlen, außerdem vorher im Stand durch unmittelbares 
Belasten einzelner Knotenpunkte des Flugzeuges die Genauigkeit der ganzen 
Meß Vorrichtung zu prüfen. Um dabei größere Kräfte ausüben zu können, 
wird man, wenn keine andere Vorrichtung zur Verfügung steht, m^ist einfach 
ein Balkengerüst als Hebel verwenden. Sonst leistet auch ein Flaschenzug gute 
Dienste. Die Größe der Versuchslast, die auf einen Knotenpunkt entfällt« kann 
ungefähr an die halbe geforderte Bruchlast herangehen. Sie kommt dann etwa 
den größten, im Fluge auftretenden Kräften gleich. Die Ablesung geschieht 
entweder an einer Teilung, die an dem zu messenden Kabelende selbst ange> 
bracht ist, oder der Meßdraht wird in den Flugzeugrumpf hineingeführt. Dabei 
ist gegebenenfalls die Längenänderung der Holme, über die der Draht geführt 
wird, zu berücksichtigen. Die Nachprüfung des Gesamtergebnisses mit einem 
Beschleunigungsmesser ist immer von Bedeutung. 

Zu 2. Die Methode der Lichtbildmessung ist nur durchführbar, wenn 
ein Steriokomparator für die Auswertung zur Verfügung steht. Bei Verwen- 
dung einer möglichst großen Steriokammer ergeben sich aus den verschiedenen 
Lagen der Knotenpunkte des Fachwerks auf beiden BUdern deren räumliche 
Koordinaten. Die gegenseitige Verschiebung zweier durch ein Kabel verbun- 
dener Knotenpunkte liefert dann wieder die in dem Kabel auftretende Kraft. 

Zu 3. Die gesteuerten öl dosen der deutschen Versuchsanstalt für Luft - 
fahrt nach Professor Bendemann haben vor anderen Spannungsanzeigern 
den Vorteil, daß sie keine bleibende Längenänderungen in dem Kabel bedingen 
und durch Undichtigkeiten und Luftblasen nicht gestört werden. Das Beson- 
dere dieser in die Kabel der Flugzeugzelle eingeschalteten Dosen besteht in 
folgendem: Wenn in dem Kabel Zug auftritt und die Oldose einen Ausschlag 
gibt, wird so lange von einem Druckbehälter frisches Ol nachgepumpt, bis das 
ursprüngliche Gleichgewicht wieder hergestellt ist. Zur Messung von Drücken 
in Stielen und Schwimmerstreben sind entsprechende Druckdosen gebaut worden. 
(Siehe hierzu die Abhandlung von Dr. W. Hoff in der Zeitschrift für Flug- 
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teohnik und Motorluftsohiffahrt, 1914, S. 3, 17 und U9, sowie T. B. I, S. 62. 
Dort sind die InBtrumente und ihre Anwendung eingehend behandelt.) 

Zu 4. Das Hoff'aohe Meßgerät ist in der Zeitschrift für Flugteohnik 
und Motorluftsohiffahrt, Jahrgang 1914, beschrieben. Das zu messende Kabel 
wird in einem kleinen Winkel aus seiner ursprünglichen Richtung abgeknickt. 
Aus dem entsprechenden Kräftedreieck werden die auftretenden Kräfte bestimmt. 

Zu 5. Schwingungsmeßapparate werden für den Flugzeugbau von 
der Firma Siemens hergestellt. Die kleinen handlichen Apparate arbeiten mit 
Resonanzeracheinungen. Jedem Meßgerät ist eine genaue Beschreibung bei- 
gegeben. Besonders zur schnellen Messung der Vorspannung der Kabel sind 
die Apparate geeignet. — 

Von gleicher Bedeutung wie die Kabelspannungsmessungen sind auch die 
Durohbiegungsmessungen der Holme im Flug. Es handelt sich darum. 
Form, Charakter und Größe der wirklich auftretenden Durchbiegungen festzu- 
stellen. Liegen einige Meßstellen genügend nahe beieinander, so kann man 
den Krümmungsradius des belasteten Holmes bestimmen und danach das wirklich 
auftretende Moment M, das auch bei Knickbiegung dem Krümmungsradius q 
direkt proportional ist: 

Q 

Zur Durchführung der Messung könnte man an eine optische Einrichtung 
mit Spiegeln denken. Man kann auch in genau gleichen Abständen und in 
genau gleicher Höhe auf den Flugzeugholmen kleine Haken befestigen, deren 
Verschiebung gegeneinander vor und während des Fluges durch ein Lichtbild 
festgelegt wüd. 

Hat man die Durchbiegungen im Fluge gemessen, so ist es schließlich 
möglich, durch aufgebrachte Sandlasten auf dem Prüfstand die gleichen Durch- 
biegungen wieder hervorzurufen, um dadurch auch ohne Rechnung ein zutreffen- 
des Bild über die tatsächlich wirkenden Luftkräfte zu gewinnen. Die Beobach- 
tungen müssen sich dann aber wenigstens auf alle Holme eines Flügels er- 
flt recken. 

Bei einem neuen Flugzeug ist nach einem Fluge immer zu beobachten, 
ob bleibende Dehnungen der Diagonalen eingetreten sind. Die Vorspannungen 
der Kabel können durch einen Schwingungsmesser bestimmt werden. — 

BmelipiilfnBg des ganien Flugieugs. Die Sandbelastungs prüf ungen 
der Flugzeuge sind während des Krieges bei der Flugzeugme isterei weit aus- 
gebildet worden und zu einem hohen Grad der Zuverlässigkeit gelangt. 

Sie haben den Vorteil, daß alle Teile des Flugzeugs einwandfrei und 
gewissermaßen mechanisch auf ihre Festigkeit untersucht werden, so daß das 
Prüfungsergebnis kaum anfechtbar ist. Exzentrizität, Einspannungsgrad, Elasti- 
zitätszahl und alle anderen Unsicherheiten der Rechnung werden in dem wirklich 
ausgeführten Versuch unmittelbar berücksichtigt. Die Grundlage der Belastungs- 
prüfung, der zugrunde gelegte Belastungsfall, stellt keine wesentliche Beschrän- 
kung dar. Auch für die rechnerische Durchführung liegen die gleichen Sicher- 
heiten und Unsicherheiten in der Belastungsannahme vor. Selbst die Wirkung 
von nicht statisch ruhender Belastung läßt sich teilweise im Versuch dar- 
i«teUen. Die Anordnung und Durchführung eines Knickversuches beispielsweise 
an einem einzelnen Flugzeugholm bietet dagegen die größten Schwierigkeiten. 
Sie wird niemals in allen Punkten zugleich dieselbe Genauigkeit erreichen 
können wie die vollständige Prüfung des ganzen Flugzeugs. 





* -I 4? ♦ ' 4 # /i'. Hl IUI /•#i«v*»i «nr .n ?:^neumsi iad. fi» 

^^y t^jfH^f^'h ^-*:«»> ^ • M«W ^i*Ä« ?.«V«Ä 'S«? Fritf Wtf liSdC 

¥ip\f\nfnh¥ ^'* »v^'^ 4w-*.« •y**'*:^ ft/jir«i<4Af^}A , da« 

Mm^'<^/I««^ /'/ )/A v^i/y. t^^y^Ufh A^.w« f/«ff )t^\\Hif BrocUafll die 

^j/ tftht>*'Ht A'/*> 'jA# ^ .^f^i*H9t^wt9ti*ihU tMi f(^m^i«;>iM»urD und eirecbnctcii Dvirh- 

Uit-^HHiftn ¥f9P9 nhi 4tHt Y/tfiftif^t 'Ur H*'*'}tn*iuu zu schliefictL 

»Ihn 0HHff' !■* hi Hl n »t yi . nUh» ««> fr)«? t/«vi «W Sa nd belaßt ung aof den 
vM Ihm' M HMmMf^if^M» \tn\ **'fit*ffn Aua*'$i*iiUi\ «ijf d«ni Flügeln lageriL Gewidit 
kiiH M'<lHf WH'I l<Mm|/f ^)rl*Hf «/«irifi »Im IfitlftMtung in dar Bütte. Es leocbtet 
i'IH »IhM i<Im»( «ImhM)^'« Auiift\in$itn tri kftliMfr Wnmi) die Genauigkeit der Sand- 
liM|i)HhiMyM|iMt^(Mfi »(»M.lyl AmU muH JiMlftNmal vorher nachgerechnet werden. 
hIi Hli'lit i'luM i|i* itti\U n\\i*in*uiUm H\\»\t% dnhoi xu große Kräfte erfahren. In 
mmIm» MhIikiiiiih l*f( i\U"th ViwUmn jiMlnch xti empfehlen. Sie ist ohne be- 
«MitiliiMtM AiifMiMitl l*l»lil iiM't Hi*|iiii«lt tliirt'hfilhrbar. — 



M IM«« H«M «mI\ iihiiiIm'Ihmi iiihI MHltHchni (iruiidiageii der Festig- 

V\\\% nuM-i<M|i>«iOlr \m\\\u iiUi^vmnn als oin in Flugzeugmitte 
vn^livA^MhHi r t « i'«MM\lh*b«M HiilKiM) nuf^^faät werden, der durch 
\ MiHvMflv \\\\y\ X^iAt^oM^t j«ho (M«( U\<^i(iiU)i um) Wixirehung beaDspTUoht 
wmnI P\» iCvw^vbtr \^\H Uuh\|M. Mo^M. Uotriehsstoffen wad Nutz- 
li^^i \}\ Y'Uui-'v\\},s\s\\U' >\y\%-\ ntiKo ^UlsM un«i der LuftscliFaubenzug 
*i»«UvM «In- « iSi).vmKi Hfi«> o^^M Nmt^-onxx h)«Mv|Jii>u)o diesem Balkens dar. 
Njv MvK«'M nn >i'rfi*l«»M MMl»o»'vhK^u»uKi«^*> V*u^^ wit den Luftbela- 

Vmi* iu'*»\ ^\^ %v<-i V'm*-*^*u% »♦•^ ^Nvox K.^»m.'jul.m-erk auf, so 

»V .V V ,1 , t*M, * t •.■•■< .i-n, ^1^. V »tv^ *•* ^^v'^ *4 »:'* ''JvjjTTt und mit 

^ * * ^ * X, % . »-.., -v '-v i»4i: dw- Be- 
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Stoff auf die Längsglieder, die Rippen, und von dort auf die Quer- 
konstruktionen, die Holme, übertragen (vgl. Fig. 8 u. 9). Die von 
den Rippen auf die Holme übertragene Last kann recht gut als eine 
gleichmäßig verteilte Belastung angesehen werden.^) 

Die Holme wiederum geben bei verspannten Konstruktionen die 
Rippenlasten in den Knotenpunkten als Lasten auf das Raumfach werk 
ab. Das Fachwerk schließlich hat den Zweck, diese Knotenlasten von 
ihren Angriffspunkten von außen nach den Auflagern, nach dem Rumpf 
hin zu übertragen. Die Holme haben also eine doppelte Bedeutung. 
Sie übertragen als biegungsfeste Balken die Querbelastungen nach 
den Knotenpunkten und nehmen gleichzeitig als Stäbe des Fachwerks 
axiale Zug- oder Druckkräfte auf. Die Gegenkräfte der Luftkräfte, 
d. h. die Gewichte, kommen also schließlich als Knotenbelastungen 
zur Wirkung, wenn auch die Luftkräfte zunächst entsprechend dem 
Flugzustand an dem ganzen Flügel angreifen. 

Grundsätzlich wird bei der Berechnung der Belastungszu- 
stand als ein ruhender aufgefaßt. Dieses Vorgehen entspricht 
der Berechnung von Schiffen. Bei Böen und bei dem oft plötzlichen 
Auftreten der Belastungen im Flug ist dieses Verfahren jedoch nicht 
einwandfrei. £s ist aber bis jetzt kein anderer einfacher Weg der 
Berechnung bekannt, da Unterlagen und Versuche über die Art des 
plötzlichen Auftretens der Luftkräfte noch fehlen. Cowley und Lewy 
haben in den Proceedings of the Royal Society» London 1919, diese 
Frage zum erstenmal ausführlich behandelt. 

Die Flügelgewichte selbst und außenliegende Einzellasten 
liefern zu den Stabkräften des Fachwerkes keinen Beitrag, da 
hier die Luftkräfte und die Massenkräfte in entgegengesetzter Rich- 
tung an dem gleichen Massenpunkt angreifen. Vor Beginn der Be- 
rechnung muß also das Gesamtgewicht und das Flügelgewicht an- 
nähernd festgelegt sein. 

Die Luftkräfte an den Flügeln sind deshalb immer von vorn- 
herein nur als ein Vielfaches von „Gesamtgewicht weniger 
Flügelgewicht '^ anzusetzen. Das Gesamtgewicht weniger Flügel- 
gcwicht soll Rechnungsgewicht heißen. Zieht man das Flügelgewicht 
nicht von vornherein ab, und wird das volle Gesamtgewicht des Flug- 
zeuges als Belastung angenommen, so kann man genauer etwa die 



^) Nähme man die Rippenlasten als Einzellasten an, so kämen die später 
Soito 123 dargelegten Formeln für Einzellasten in Betracht. Die dabei nötige 
Rochenarbeit steht aber in keinem Verhältnis zu dem Erfolg und vor allen 
Dingen za der Genauigkeit der ganzen Lastannahme; denn bei der Unsicher- 
heit der äußeren Lasten ist die eine Annahme so richtig und so falsch wie die 
andere. Das Ergebnis wird trotz des größeren Aufwandes nicht genauer. 



*' 
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Mft* M41ft^ iU:n in '^bsm Feld vorhandenen Flägelgewidites in den 
Kft^AAftffUhkUfn und die andere Hälfte auf die H<dme g^ichmä&ig 
y«r/M))irii und Mt tiitintsti Stellen abziehen. 

HtUrU hr.KviirUnfi'mi y<m den bekannten ausgeführten Flugzeugen 
du« f^)i^«<fi((^wii;lii aUmn rn'-Flügels am leichtesten bei Sopwith, und 

/ititi ^^OhK/fn'-- ^) am Kc;hwer8ten bei dem Infanterieflugzeug 

401 kff 
vnii iffinbifrii 7,tlkK/ni^ • • Als Hittelwert kann wohl meist 

AJ hM/iH* fiiiK<^Mi|imi worden. 

Niioli di«r /iiMiinmnmicllung von Everling in den Techn. Ber. 
II. Mi>ll.M MN(I. iMKiht Nloh <lfiH Flügelgewicht als Anteil des 6e- 
HM MilMi«wh<lil PH y.ii; 

KlolnHiwort 11,1 v. H. 

Mittelwort 14,5 V. H. 

ll^iohHtwert 20,(5 v. H. 

iMoHo .\hniilunr genügt für alle Festigkeitsberechnungen ^). 

^\ IM«' /i^hl«'H \\\\\\ WHtJiltuiM«» für die Gosamt gewichte von vielen 
KUi|i*«»M|i«'M Imi Kvt^rliUH in di^n TtK^hniMliMi Borichten n, Seite 570 und 
U I , ttiMI «« U\t Mi\|it»|kvtM^\ K» ««u\|\(\i^hll «loU für dio «rsto statiBche Beroohnimg, nicht 
mIUm l\««lMitii^«ns«||v>ivu'Klt^ i^ü\«uführ«4\. da dit^KK" rückwirkfnd wi^emm schwerere 

MUv« ««m^vlh'Mr d»* \^o«Hftmi|Stvmioht üixTi^hliittieli ils das Ebieinhalb- 

IM«' H^^SA^«« ^\H^M%v)Un\|l& «Kmi ^^«a^H'n iMf«iiiiit$i^wichles »t aoch bei fertigen 
l'I^^H^^^^s^l^^^ w^^ M\slv«tmv^ «umVoriEW^K. wi<^ «chwrr im cintelnen wiikliofa 

^^^^^ I^«^>«mshI^^vh« ^^^^lun'^^Mx lutr«v«fr^ M «Wc Aiueil. dra die Nutilast 
NA^^K ^s^\v|^» )|^Hi* \>H^<s^^«v>k\ Mt^^^V^^:«« i^b) r«taajksi l*i 

•v^*\Vy \>^fc% ^^^^ l^i*s»N' '^^SX M^ xv4tr >>v^ «nJ iJii( «c4 j. T 

*M s xSh,v s \^ *v^^ls\<,^i V , \ *ss*v^v,s.^ > ^ * i V t JMi4v«MkN>'V«i^«rr irw^ Krtf^w «cmchlCQ nicht 

*kov x^vxvS4k \\^«wk*.^v>iks.\, \\v- *aV ^v^l* ix .fth^ N^jcs^btjQ »TÄ KW ^670) kg- 

'>^' ' »•> I*. .j^««' «vM v\.i«M«T){ i»A^KQ ^iw ^üft der 
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Bei seefähigen Wasserflugzeugen mit 2 Schwimmern kann 
man als Mittelwert weiterhin annehmen: 

Das Leergewicht = 63,7 ^/^ des Gesamtgewichtes, 
„ „ =176^0^/o der Zuladung, 

n ., = 6,8 kg pro PS^. 

Für neue Entwürfe wird das Gewicht des Flugzeugs nach der 
geforderten Nutzlast, d. h. vor allen Dingen nach der Flugdauer und 
der Anzahl der Personen zu bestimmen sein. Es ist dann auf dieser 
Grundlage mit ausgeführten Flugzeugen zu vergleichen. — 

Mit der Verschiedenheit der Flügelprofile, der aerodynamischen 
Anordnung von Zelle und Ruder, der Schwerpunktslage u. a. ändert 
sich die Größe, Richtung und Lage der Luftkräfte von Flug- 
zeug zu Flugzeug. Bei dem gleichen Typ wiederum sind die Luft- 
kräfte an den verschiedenen Stellen des Flügels verschieden. 

Erstrebenswert wäre es also, zunächst eingehende aerodynamische 
Untersuchungen und Berechnungen als gute Grundlage der statischen 
Berechnung eines jeden einzelnen Flugzeuges vorausgehen zu lassen. 
Hier sei an die oft veröffentlichte Verteilung der Luftkräfte an einem 
Nieuport- Flügel erinnert. 

„Das fliegende Flugzeug muß immer und in erster Linie 
als Versuchsobjekt angesehen werden.^ 

Modelluntersuchungen im Windkanal liefern uns zwar einige 
Angaben über Lage und Richtung der angreifenden Luftkräfte. 
Die aus den auftretenden Geschwindigkeits- und Beschleunigungs- 
änderungen sich ergebende Größe der Luftkräfte muß trotzdem 
angenommen werden. Sie ist außer von dem schon erwähnten 
Gewicht, von der Flächengröße, der Schwerpunktslage und der An- 
ordnung der Flügel- und Ruderflächen auch davon abhängig, unter 
welchem Winkel beispielsweise der Flieger ein Flugzeug in einem 
besonderen Falle abfängt, welchen Krümmungsradius die Flugbahn 
im Kurvenflug hat, mit welcher Geschwindigkeit das Flugzeug zum 
Sturzflug ansetzt im Vergleich zu der Geschwindigkeit, mit der es 
gerade noch schwebt: alles Verhältnisse, die sich sehr ändern. Trotz- 
dem kann man für bestimmte Flugzeugarten und Belastungsfälle be- 
stimmte Grenzen annehmen. Näherungsweise wird das Lastvielfache 
der Masse und dem Quadrat der Geschwindigkeitsunterschiede 
ii»!* — v,*) entsprechen. Den größten Wert erhält diese Differenz, 
wenn man für v^ die Höchstgeschwindigkeit und für v^ die geringste 
Schwebegeschwindigkeit einsetzt. Dieses Verfahren liefert aber offen- 
bar zu große Werte. Auch bei scharfem Abfangen wird dieser Ge- 
Hchwindigkeitsunterschied im Fluge nicht in der geringsten Zeit er- 
reicht. Wollte man auch hier wieder die Forderungen den einzelnen 



Im AHü^mt-^UiM^* ul>ff <l(ti AMfUtu vuu KiuimfAchwerken für FlisigzeQge. 

hii0iMMtiMcH» V('f'h<iliiii«»Mi*fi aiipiMMcfi, Kr> müßt« sich das geford^te Last- 
vU>lfrt«ili<' luu'U (ich (i<'iu*hwin(lj|^k«*itMunterHchieden ergeben, welche durch 
itu* i'llii^.t*liu'Mi vc»iiMfh)('(l(*Mc*ii Flügelprufile und Flugzengfestwerte be- 
•llh|<l «MmI l'!ui(' <iM|{<»nilili(*K4» Kechnung iHt für den Fall des Ab- 
Ulilfoiiii ItM folt/oiidc II (liiivh^rfiibrt. Auk praktischen Gründen der Aus- 
fUhiiHiy tiiitl *\n tut Zeil üIxT dii^ Art und den Einfluß der Beschleuni- 
l^iihll Miitt (J<'tti>hmiMli|<kc*itMiüicl(TunK ini Fluge auf das Kräftebild im 
1*iii|iM(>iU IHM hi'IDk oiimiuidfnMc» VrrKUche vorliegen und ausgewertet 
i«lh«l liftiMii »loh Ml hiMifhohliuicl vier foHtc Hauptbelastungs- 
IHlIf f>iimtt>li(>l< lM(*Mc« u elf Im xiiniichst ein für allemal angewendet. 
Nui ms kniiM ciim /ir| t\vv Ucchnuiig: ^onau genug, aber auch schneU zu 
\m\tA)\ V.v^v\\\\s*^ 7.11 kc^iiMuen. «»rriMtlit wonion. Bei der starken Än- 
t)«MiM\i;i «Um ).\tnkiiiHo i»ij;il>t hioh dio Notwendigkeit, typische Bela- 
nhn^Hr^^Al)«' on(^)M'«•ohon(l clon t^ipi^ohon Fl ugsuMänden herauszugreifen. 

liSi tM >\%Au\ hoMMc'i. mit nioht ganz vollkommenen Grundlagen 
¥M iNNt)uu«n t\U ulvrihMupl iU(>h( 9.\\ ivohncn und alle Abmessungen 
ni^«^h i«'M(<lMi\k«n) i^n9.u)>rlmu'n. Auf guto l^nnidlagcn und Versuche 
hm ^oinUm^ *ioU x-^^n tlon ul>ov^oohondctn l^hörden Ausnahmen für 
^<to 1^«M\MthiM«>\i.* vMijrlrtJww^ 

)^fOH4^ \ (4M vM>;nMi<1o ,co)rf;ion Hiiuptlx^lA^^ungsif alle haben sich im 
^^Mf«^ «Km JrjMi N,i|}on iN't^hl o^jlmfokclt. Sir stimmen mit den wirklich 
M«iffis*<iM«<l4*M KrMrt4M) ik\> Mnii^UTii^ stoh^T eini^rmaBen aberein und 
W4tisl4Mi 1»i> ^u\ N^Mir :\s n*^»h U\>^>^^^ors Ivsprocbcn. Auch in anderen 
c^üvt^^iMt 4)«« S(r><ik «Km l^ukoiiNirukiioiK^n. 7.. K. im Brückenbau, 
i^'ik'Nl^kM x'iMyliMoli* 1^'owr l.H>>(nn»ii^«r M-rijCmnommoTi . dir auch nur an- 
^T,ti^4%iiiin«Mt Niit«! UM«! iMM «liMt fistvtNnt») \ orkt^mmondoTi auch niclit über- 
4i{iiHf (ii»in<\«t 

t.v ^ iüN ?,pM{,i. I\4t. «Im %|ijiii^ 4^^t^ Vnodoi^" vie-Heicbi möirlicli. 
«•iiitH^klv^i oii IMit^MtoMi II. 4I0. ii)«ii«OuMi <vi uni: ^ rnv- zu bauen und 
Whim, 4)11 'sOi V<WHMtuv«». »iii 4h4t>i«Mr. llf4>^^M)/)oi( Fliifl^eui: das wirküch 
Hiif'«v'{- owf4 K Htf v^N-^^f^Mi. ^v«timi: *'». <»'.-!»?5s<ui ^fe^ TyrOTbnii* der anf- 

^vx%f.,\lt<n\i. K«s>)iMMii% ^urviii^ «Immi. 4MI. 1'%-nitÄ- T*UU37:i»li^ IFehaUt. das 

x*,vi ik. ^xiivM Ah»i*«x^»&»MH^*4u. 4U^%\ ^*onwxs'4»iv^i K ""^if t^^irsi4ind |*enaDer 
««ii«*4ii A»» «|v,x<, \\ ,%»x« «.«villi«« xt«\iv> 4iK> ^.''U-f'i »lt. i«;MKTchi bor- 

>«kt)««c,\Kv1 ^«.\*«tM. ^« .Mti iu*»t xtiHV^v.M^ttU «^;t1 V)tltU»4 Or«' t^TWli eBtat- 
,■?, . ■» '1, ... A..\ I,:. ."i....*. *v K.>>. '. i**v,»^»x, r..'0«^^'; 
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Aerodynamische Betrachtung der Hauptbelastungställe. 

Hauptbelastungefall A. 

Der Hauptbelastungsfall A (Abfangen) ist der wichtigste von 
allen Belastungsf allen. Zahlreiche* Versuchsflüge mit Kabelspannungs- 
messungen, die der Verfasser auswerten ließ, haben gezeigt, daß stets 
beim Abfangen die größten Beanspruchungen des Fachwerks ein- 
treten. Auch der C-Fall (Sturzflug) hat nach diesen Versuchen nicht 
die Bedeutung wie der A-Fall. Die Beschleunigung oder Verzögerung 
kann beim Sturzflug nicht so groß werden. Man könnte zunächst 
vielleicht den Eindruck gewinnen, als ob das fliegende Flugzeug in 
erster Linie den Stirnwiderstand überwinden müßte. Aber schon 
bald findet man aus Profiluntersuchungen und bei Berücksichtigung 
der Größe des geschleppten Grewichtes, daß die Hauptlast nahezu 
senkrecht von unten kommt und durch die senkrechte Tragwand 
aufgenommen werden muß. ^. ^ ^^ ^ 

Der A-Fall besteht nun darin, daß das Flugzeug bei einer ver- 
hältnismäßig großen Geschwindigkeit plötzlich gegen die Luft ge- 
preßt wird, und zwar unter einem Anstellwinkel, der bedeutend größer 
ist, als er der vorhandenen Geschwindigkeit entspricht. 

Bei großen Anstellwinkeln bewegt sich der Druckmittel- 
punkt weit nach der Flügelvorderkante zu. Durch das plötz- 
liche Heranpressen des Flugzeugs bei einem übermäßig großen 
Anstellwinkel wird die Geschwindigkeit rasch verkleinert, und 
aus dieser Verzögerung der Massen entstehen bedeutende Kräfte. 
Die schnelle Verzögerung wird beim Abfangen immer wesentlich 
größer sein wie beim Gleitflug und auch beim Sturzflug. Des- 
halb ist das geforderte Lastvielfache hier im A-Fall auch am 
größten. 

Bei dem großen Anstellwinkel ändert sich die Lage des Druck- 
mittels der Flügelprofile nicht derart, daß eine etwa angeordnete 
Flächenverwindung oder eine Deformation des Flügels unter der 
Belastung durch die Luftkräfte auf die Lage und Größe dieser 
äußeren Kräfte von Einfluß wäre. 

Nach den Bau- und Lieferungsvorschriften (B. L. V.) von 1916 
wird die Lage des Druckmittelpunktes s bei 0,333 der Flügeltiefe 
von vom angenommen. Li der folgenden Tafel 1 sind jedoch einige 
extreme und charakteristische Rippenprofile aus den technischen 
Berichten der Flugzeugmeisterei zusammengestellt, für die sich 
danach recht große Unterschiede in der Lage des Druck- 
mittelpunktes ergeben. 
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Bei einem großen Aoftriebeweit , z. B. r^=:0,90, rackt der 
Dnickmittelpinikt der drei ersten Profile bedeutend weiter wie 0,333 • t 
nach vom. E8 ergibt sich: 
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-=0,29fi, 0,294 und 0,316. 
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In den ersten Jahren 
des Flugzeugbaues rech- 
nete man mit einer Lage 
bei 0,38 • f , was bei diesen 
Profilen sicher recht un- 
zutreffend wäre. 

Für die letzten drei 
Profile, die für schwer- 
beladene Wasserflugzeuge 
verwendet wurden, stehen 
jedoch diesen Werten, bei 
dem gleichen Auftriebs- 
beiwert, noch bedeutend 
•weiter nach rückwärts ge- 



riiokfo Lagen des Druckmittel punktes gegenüber: 

i 

(«ioho Fig. 2), 



r),3(i*i , 0,380 und 0,432 
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Diese Beispiele zeigen eindringlich und scharf, daß es vielfach 
sehr nötig ist, die Berechnung den besonderen Verhältnissen an- 
zupassen, da die Abweichungen sehr viel für die ganze Berech- 
nung ausmachen. 

Zusammenstellung der Lage des Druckmittelpunktes — bei 

6 verschiedenen Profilen. 

Tafel 1. 



^ 


Profil 


F.F. 


Go. G. 4 


Profil 


Profil 


Profil 


Cm 


Nr. 146 


G. III 


Nr. 345 


Nr. 350 


Nr. 352 


Nr. 264 


0,30 


0,426 


0,432 


0,504 


0,616 


0,640 


0,644 


0,35 


0,394 


0,404 


0,450 


0,574 


0,596 


0,602 


0.40 


0,370 


0,384 


0,418 


0,540 


0,562 


0,570 


0,45 


0,354 


0,870 


0,390 


0,508 


0,528 


0,544 


0,50 


0,340 


0,358 


0,372 


0,484 


0,500 


0,520 


0,55 


0,880 


0,330 


0,356 


0,464 


0.478 


0,504 


0,60 


0,824 


0,324 


0,342 


0,448 


0,458 


0,484 


0,65 


0,316 


0,318 


0,332 


0,418 


0,442 


0,478 


0,70 


0,814 


0,816 


0.328 


0,408 


0,426 


0,464 


0,75 


0,308 


0,304 


0,820 


0,400 


0,412 


0,456 


0,80 


0,804 


0,304 


0,816 


0,384 


0,396 


0,444 


0,85 


0,800 


0,300 


0,816 


0,378 


0,384 


0,436 


0,90 


0,296 


0,294 


0,816 


0,364 


0,380 


0,432 



Bei der Berechnung des Lastvielfachen bleibt stets eine Keihe 
willkürlicher Annahmen. Um auch für andere Fälle anschaulich zu 
bleiben, möchte ich vorschlagen, für die Gesamtbelastung Ä den Krüm- 
mungsradius Q der Flugbahn zu schätzen, und auch die Geschwindig- 
keit nach einer kurzen Vergleichsrechnung über die größte Sturzge- 
schwindigkeit anzunehmen. Auf der anderen Seite könnten die Bei- 
werte des Widerstandes c^ leicht aus der etwa bekannten wagrechten 
Geschwindigkeit des Flugzeugs übernommen werden. 

Die Gleichung 



9/Q 



(2) 



enthält also zunächst den entsprechend der Flugzeugtype, den ge- 
forderten Leistungen und der Belastung geschätzten Krümmungs- 
radius Q der Flugbahn. Dabei ist es klar, daß an einen Sportein- 
sitzer andere Anforderungen gestellt werden, als an einen schwer 
beladenen Lastenschlepper. Die Geschwindigkeit t;, aus der das Flug- 
zeug abgefangen werden soll, wird immer kleiner sein als die größte 
Fallgeschwindigkeit, welche das Flugzeug überhaupt erreichen kann. 
Diese beschleunigungslose Fallgeschwindigkeit ergibt sich aus der 
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Beziehung: Flugzeuggewicht = Gesamtwiderstand. 

G = C'F'J-'vJ (3) 

In dieser Gleichung, deren Bezeichnungen auf Seite 17 und 18 
erklärt sind, soll der Wert c nicht berechnet, sondern durch die 
gemessene wagrechte Geschwindigkeit ausgedrückt werden. 
Es ergibt sich dann die Beziehung: 

<^. = - '~ l^^ 

^loHz'F'2~g 

Dieses in Gleichung 3) eingesetzt, liefert für die Sturzgeschwindigkeit 
(bei der Annahme, daß der Luftstrom in beiden Fällen die Flügel 
unter dem gleichen Anstellwinkel trifft) 



*',=«...y^;; -5) 

Will man diese Annahme nicht machen, so kann man aus Gl. (4) 
leicht den Beitrag der schädlichen Widerstände ermitteln und aus 
der Profilmessung den Beitrag des Flügelwiderstandes hinzufügen. Auf 
Seite 18 ist ein entsprechendes Verfahren für den C-Fall entwickelt. 

Den Einfluß der Luftschrauben und die besonderen dem Flug- 
zeugtyp zugrunde liegenden Forderungen wollen wir durch eine Ver- 
kleinerung der Sturzgeschwindigkeit berücksichtigen. Sie muß recht 
groß angenommen werden, da der Führer nur eine gewisse Größt- 
beschleunigung ertragen kann und da auch sonst die Flügelrippen 
vorne im C-Fall vorher brechen würden. 

Wir haben damit für die auftretende Belastung die Gleichung 

G2 S 

iö-N^-rj'g-Q 

Es kann m. E. sehr wohl vorkommen, daß das Flugzeug beim 
Abfangen unter einem größeren Anstellwinkel, als die ursprüngliche 
Berechnung ergab, gegen die Luft gepreßt wird. Er scheint nicht 
ganz zulässig, auf einem immerhin willkürlich gewählten Höhensteuer- 
ausschlag die Lage des Druckmittelpunktes beim Abfangen zu be- 
gründen. Andererseits ist es wichtig, bei großen Anstellwinkeln die 
Modellmessung des Flügelprofils zu Rate zu ziehen, da, wie wir dar- 
legten, die Lage des Druckmittelpunktes bei hohen Werten von c^ 
sich von Profil zu Profil stark ändert. 

Nach diesem Vorgang stellt sich die Berechnung mit q = 400 ni, 
(j =--^ 4000 kg, N = 520 PS für ein Großflugzeug folgendermaßen: 
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i;^=41 • l/;rr — — — ==96m/sek==340km/ßt(äußeraterGrenzwer^^ 

, 4000.96« ^^^^, ^ 9200 «^- , 

i4== = 9200 kc S= = 2,3Iaeh 

10. 400 ^ 4000 ' 

Wenn man stets gleiche Sicherheit erreichen will, so ergibt sich 
in dem Beispiel folgender Zusammenhang zwischen Geschwindigkeit v 
und Krümmungsradius q: 



v — 90 


m/sec 


Q — 355 m 


ü — 80 


n 


Q — 277 m 


v— 70 


n 


Q — 213 m 


i; = 60 


n 


o — 156 m 


V— 50 


n 


ß — 109 m 


v— 30 


n 


^— 39 m 



Ist also eine 4 fache Last der Festigkeitsberechnung zugrunde 
gelegt, so ist die schließliche Bausicherheit 

4 

-—r^ 1,7 fach. 
2,3 — 

Diese Entwicklungen zeigen aber auch, daß durch ganz rohes 
Fliegen wesentlich größere Kräfte hervorgerufen werden können und 
daß somit jedes noch so feste Flugzeug zerstörbar ist. Wenn schließ- 
lich die Flügel so fest gebaut sind, daß sie die größten Beschleunigungs- 
kräfte aushalten, so werden eben Ruder und Flossen zum Bruch kommen. 

Im gleichen Sinne wie der A-Fall wirken die vom Fahrgestell aus über- 
tragenen Stöße. — 

Der Hauptbelastungsfall B. 

Der B-Fall ist aerodynamisch nicht so scharf gekennzeichnet 
wie der A- und OFall. 

Wir legen den B-Fall als steilen Gleitflug bei hoher Ge- 
.schwindigkeit fest. Es ist dafür wesentlich, daß der Druckmittel- 
punkt aus seiner normalen Lage von etwa 0,37 der Flügeltiefe weiter 
nach hinten wandert. Bei den verschiedenen Anstellwinkeln, die zu den 
verschiedenen steilen Gleitflügen gehören, wird die Last sich stets in 
einer anderen Lage auf der Flügelsehne befinden, um endlich für den 
steilen Sturzflug in den C-Fall überzugehen. 

Aus der Reihe dieser verschiedenen Fälle ist derjenige heraus- 
gegriffen, bei dem der Druckmittelpunkt in einem Drittel der 
Flügelsehne von hinten liegt. 

Das geforderte Lastvielfache für die so festgelegte Lage des 
Druckmittelpunktes hat ebenfalls etwas Willkürliches an sich. Es 
wurde aber aus der Erfahrung heraus so bestimmt, daß man Flug- 
zeuge, die tatsächlich im steilen Gleitflug standhielten, durch Sand- 
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belastungen zerbrach. Das festgestellte Lastvielfache wurde dem 
B-Fall zugrunde gelegt. Im allgemeinen werden bei der Große des 
geforderten Lastvielfachen die im Fluge wirklich auftretenden größten 
Kräfte unterhalb der Proportionalitätsgrenze des Materials bleiben. 

Andererseits ist der B-Fall von einer gewissen Bedeutung. £.s 
ist beispielsweise festgestellt, daß ein Riesenflugzeug in Breslau bei 
dem Belastungszustand des B-Falles in der Luft brach. 

Während die Kräfte des A-Falles im wesentlichen auf dem Flügel 
senkrecht stehen, kommt im B-Fall noch ein wagrechter Stimwider- 
stand hinzu. Die Mittelkraft ist 1 : 3 geneigt (siehe Fig. 6). 

Die nach hinten geneigte Teilkraft selbst ist aber in diesem 
Falle nicht so sehr von Bedeutung wie die weit nach hinten ge- 
rückte Lage des Druckmittelpunktes. — 

Der Hauptbelastungsfall C. 

Der C-Fall ist als Sturzflug derart festgelegt, daß in diesem 
Falle der Auftrieb gleich Null sein soll. 

Wie aus den Flügelprofilmessungen im Windkanal hervorgeht, 
verbleibt für diesen Fall c^ = ein Drehmoment, c^ genannt, und 
ein Widerstandsbeiwert cj. Dieses Moment c^ entsteht dadurch, daß 
in dem vorderen Teil des Flügelprofils von oben nach unten gerich- 
tete Kräfte und in dem hinteren 
Teile des Profiles umgekehrt gerich- 
tete Kräfte auftreten*). 




y/^y//^/^,, 



et 



Fig. 3. Fig. 4. 

Die Belastungsfläche hat dann etwa nebenstehende Gestalt 
(Fig. 3). Mit c^==0 ist der positive und negative Teil der Be- 
lastungsfläche absolut einander gleich. 

Teilt man nun das Moment dieser Luftkräfte durch den Wider- 
stand bzw. durch den Bei wert, so erhält man den Hebelarm c-f, an 
dem eine Einzellast W angenommen werden kann, welche die gleiche 
Wirkung wie die verteilten Luftkräfte auf das Fachwerk ausübt. Eine 
Vereinigung der Kräfte oben und unten an den beiden Flügeln ist 
dagegen nicht ohne weiteres möglich. 



^) Bei den Göttinger Messungen ist das Moment auf die Profil^orderkante 
bezogen. Wie schon von anderer Seite angeregt, wäre es nicht unerwünscht, 
den Punkt in ^Z, der Tiefe von vom als Bezugspunkt zu wählen. 
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Im unbeechleunigten Fluge ist diese Last offenbar gleich dem 
Gesamtgewicht des Flugzeuges, weniger dem Anteil des Widerstandes, 
der von dem Rumpf und den übrigen schädlichen Widerständen auf- 
genommen wird. 

Die schädlichen Widerstände cJl' machen bei ausgeführten Flug* 
zeugen etwa ^/^ bis ^/g des Gesamtwiderstandes c^ aus. Es verbleibt 
als Flügelbelastung im C-Fall noch ^/^ bis ^/g der Gresamtlast. 

Diesen Anteil cJl' kann man genauer berechnen, wenn man die 
Fläche der schädlichen Widerstände für das ganze Flugzeug unter 
Benutzung von einzelnen Erfahrungsbeiwerten ermittelt (siehe auch 
Seite 283 und Fig. 122 des dritten Teils). Einfacher kann man 
aber so vorgehen, daß man unmittelbar den Gesamtwiderstand des 
Flugzeuges c^ für den wagrechten Flug berechnet. Diese Berech- 
nung ist jedoch hier nur verwendbar, wenn man die wagrechte Ge- 
schwindigkeit des Flugzeuges kennt oder genau genug annehmen 
kann. Dann kann man aus den Flügelprofilmessungen den Wert des 
schädlichen Widerstandes des Flügels cjl ablesen und von dem oben 
nach der allgemeinen Gleichung 

berechneten Gesamtwiderstand abziehen. Hierbei sind: 

^, die effektive Pferdestärke, 
ri der Schraubenwirkungsgrad, 
t; die angenommene Flugzeuggeschwindigkeit, 
F die Flügelfläche, 
9 der Staudruck. 

Mit q=zv^'^ geht dieser Ausdruck in Gleichung (4) über. 

Es ist einleuchtend, daß auf diese Art und Weise der schäd- 
liche Widerstand schneller ermittelt wird als durch Berechnung von 
allen einzelnen Widerstandsflächen. Genau genug können wir c,^ 
zunächst als unabhängig von der Geschwindigkeit ansehen. 

Zu dem so ermittelten Moment kommt noch ein gewisses Viel- 
faches der Last, das für den betreffenden Flugzeugtyp als Bausicher- 
heit gefordert wird. 

Im Gegensatz zum A-Fall kann bei dem C-Fall eine im Ent- 
wurf vorgesehene Flächenverwindung und ein Nachgeben des Flügels 
in der Luft auf die Größe und Richtung der Kraft recht viel aus- 
machen. Das große Torsionsmoment tritt nur bei einem gewissen 
Anstellwinkel auf. Wenn dieser Winkel nun nicht überall an der 
Flügelfläche beim Sturzflug vorhanden ist, so können an Teilen des 
Flügels kleinere Kräfte auftreten. Bei Profilen mit elastischen, hoch 

TAU Gdei, FlD8ieii«sUtik, 2 
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gebogenen Enden ändert sich gerade im Sturzflug die Last wesent- 
lich« Es ist tatsächlich auch hier bedenklich, starr an den gegebenen 
Belastungs-Fällen festzuhalten. 

Die Forderung des C-Falles hat sich in Deutschland im L&ufe 
der Zeit derart entwickelt, daß zuerst nur der Stimdruck und kein 
Moment gefordert wurde. Später kam zu dem Stimdruck ein Mo- 
ment von ^l^'t Dieses Moment soll jetzt ohne gleichzeitige, ent^ 
sprechende Änderung des Stimdrucks auf 1,75 «i erhöht werden. 
Daß diese Forderung in vielen Fällen etwas hoch ist, wird da.s 
nachfolgende Zahlenbeispiel zeigen. 

Aerodynamische Durchrechnung des C-Falles für ein 
Beispiel (größeres, seefähiges Wasserflugzeug). 

Es liegen folgende Festwerte zugrunde: 
t = Bezeichnung der Flügeltiefe 
^, = 2. 260 PSe=520 PS^ 
ij = Schraubenwirkungsgrad 0,76 

V = beobachtete Geschwindigkeit in Bodennähe 120 km st 
= 33,4 m/sec 

q = Staudiiück = -— = 70 kg/m**^ 

16 

F = Flügelfläche 175 m« 
Profil Nr. 157 der T. B. I, Seite 211 . 
(g = verlangte Bausicherheit = 1,5 

— = Flächenbelastung = 34 kg/m^ 

^5^ =^ Leistungsbelastung = 1 1,5 kg/PS^ 

Aus den Göttinger Messungen T. B. I. wird für Profil 157 ent- 
nommen bei c^ = 

Cmt = 7,0 und ci,, = 6,5 . 



a 




Aus Gleichung (7) folgt: 

_ 5 20 - 75 • 0,76 ' 100 _ ^ ^ _ 

mj^^/- c„- - 34^4.70.175 ~ '^~ 

Für 
^^// 34-16 

bei 
Fig. 5. i; = 1 20 km/st und v« = 1 1 1 5 m«; sec- 
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liest man für das Profil 157 ab: 

<Li = 3,8 

Es ergibt sich also: 

ff / 

C= 7,2 — 3,8 = 3,4 
Somit wird die uns interessierende Summe 

C + <^^. = 3,4 + ö,5 = 8,9 
Das Moment ist also nach der Formel unmittelbar: 

"-^■'■ij^. <" 

Legt man statt der zunächst vorgesehenen 1,5 fachen Bausicherheit 
2 fache Sicherheit gegenüber den wirklich auftretenden Luftkräften 
zugrunde, so ergibt sich: 

3f= 1,18 ~ =1, 57 •< 
1,5 

Für den betrachteten Fall ist also die neue Forderung eines 
Momentes von 1,75 -t bei weitem zu groß. Es gibt natürlich 
Flügelprofile und bei besonderen Flugzeugen auch verhältnismäßig 
kleinere Werte cj\ die größere Momente nach dieser Rechnung 
ergeben. Da aber der Hauptbelastungsfall C bei manchen Ein- 
deckern und bei weitgespannten großen Flugzeugen zu schweren 
Holmen führen würde, ist die Aufstellung eines aerodynamischen 
Nachweises immer von Nutzen. — 

Hauptbelastungsfall D (Oberdruck). 

Wie in der Abhandlung von 6. Madelung und H. Heimann 
in den Techn. Berichten I, Nr. 3 ausgeführt, wirkt der Oberdruck 
hauptsächlich in der Nähe des Vorderholmes. Der Druckmittel- 
punkt wird in ein Fünftel t von vorne angenommen. Es ist 
jedoch auch zu berücksichtigen, daß das Eigengewicht des Flügels 
in derselben Richtung wie die Kraft des D-Falls wirkt und daß 
besonders beim Landen größere Kräfte infolge der (Jeschwin- 
digkeitsänderung der Flügelmassen und der außenliegenden Lasten 
auftreten. 

2* 
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Für größere Flugzeuge, bei denen ein Rückenflug ausge- 
schlossen erscheint, ist die Berechnung des D- Falls nicht not- 
wendig. Trotzdem sind auch hier in der Verspannung die bei 
Oberdruck und beim Landen von oben nach unten wirkenden 
Kräfte zu berücksichtigen. 

Der Einfluß der außenliegenden Lasten auf die Kräfte der 
Landimg ist im Teil II, Seite 243 behandelt. — 



Lultkrätte beim Kurvennug. 

Die bis jetzt betrachteten 4 Hauptbelastungsfälle sind alle 
S3mimetrisch, d. h. eine Schräglage des Flugzeugs ist dabei nicht 
berücksichtigt. Auf beiden Flügeln wirken die gleichen Lasten 
rechts und links. Für den Kurvenflug sind die aerodjmamischen 
Grundlagen zur Zeit noch nicht genügend entwickelt. Einen ersten 
Anhalt geben die Betrachtungen von Dipl.-Ing. Scopik, die wir 
kurz wiederholen wollen: 

Bezeichnet man mit t; die Greschwindigkeit des Flugzeugs in 
m/sec, mit r den (geschätzten) Radius des Kurvenfluges, mit h 
die Spannweite des Flugzeugs und mit O^ — 0^=0 das Gesamt- 
gewicht des Flugzeugs minus Flügelgewicht, so ist, wie bereits im 
A-Fall angeschrieben, die Zentrifugalkraft nach 61. (2): 

Die auf das Flugzeug wirkende Mittel-Kraft P: 

p=Vß«4-z* 

Der Winkel der Schräglage: 

tg/j=^ (9' 

Die Geschwindigkeit in der Mitte des bei der Kurve innen 

liegenden Flügels 

/ 6 cos^\ . ^ . 

t'. = f.^l-4 -^j (10a) 

Die Geschwindigkeit in der Mitte des in der Kurve außen 
liegenden Flügels 

".=«-(• + 7^-0 ('*' 
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und damit die Kräfte auf dem Flügel innen und außen: 



p.^^''^' 



- und P =~-i_ 

vif 



(11) 



m 



Hiennit lassen sich die Stabkräfte errechnen. 

Wie schon betont, ist diese Darstellung der Verteilung der 
Luftkräfte nicht ganz vollkommen. Wir wollen deshalb auf die 
Wiedergabe eines Beispiels verzichten. — 

Die in Deutschland durch die Bau- und Lieferungsvor- 
schriften (B.L,V.) vom Jahre 1916 vorgeschriebenen Lastviel- 
fachen sind in folgender Tafel (2) zusammengestellt: 

Die zugehörige Lage und Richtung der Luftkräfte geht aus 
Fig. 6 und 7 hervor. 




Tafel 2. 



E und D 
Flugzeuge (Einsitzer) 



Zweisitzer und 
Großflugzeuge 



Riesenflugzeuge 
mehr als 1000 P.S. 



Abfangen Fall A 
Gleitflug Fall B 
Sümdruck Fall C 
Oberdruck Fall D 



5,0 
3,5 
2,5 
3,0 



4,5 
3,0 
2,0 
2,5 



4,0 
2,5 
1,5 
2,0 



Es steht immerhin fest, daß man sich, bei Verwendung der 
dargelegten typischen Belastungszustände, auf der sicheren Seite 
bewegt. Bei einwandfreien Berechnungen auf Grund dieser Unter- 
lagen kommen keine Bräche und Todesstürze in der Luft vor. 
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Die neuen Vorschriften von 1918 teilen zunächst die 

Landflugzeuge nach ihrem 
Gewicht in Berechnungs- 
gruppen ein. 

Die Erfahrung wird 
noch zeigen müssen, ob 
diese neue Einteilung 
ohne Rücksicht auf den 
besonderen VerwendungB- 
zweck das Richtige ist. 
Um ein krasses Gegen- 
beispiel anzuführen: es 
würde nicht folgerichtig 
erscheinen, für ein be- 
schränkt seefähiges und 
für ein vollseefähige»« 
Flugzeug von gleichem 
GewichtdiegleicheSicher- 
heit vorzuschreiben. 

Die Laatvielfachen 
für dieBerechnung werden 
Fig. 7. Lage und Richtuns der Luftkräfte bei der nach folgender Tafel (3' 

Doppeldeclkerzelle. verlangt. 






Tafel 3. 










Berechnungsgruppe 


Vorgeschriebene Lastvielfache 
der Rechnung im 






A-Fall 


B-FaU 


C-Fall 


D-Fall 


Nr. 


Stand bei Herausgabe der B.L.V. von 1918 


(Ab- 
fangen) 


(Gleit- 
flug) 


(Sturz- 
flug) 


(Rücken 
flug) 


I 


Flugzeuge mit VoUgewioht über 5000 kg 


3,5 


2,5 


1,2 - 


U 


Flugzeuge mit VoUgewioht über 2500 bis 
5000 kg (Nutzlast 1000 kg bis 2000 kg) 


4,0 


2,5 


1,5 




III 


Flugzeuge mit VoUgewioht über 2500 bis 
4000 kg (Nutzlast 800 kg bis 1500 kg) 


4,5 


3,0 1,75 


2,a 


IV 


Flugzeuge mit Vollgewicht über 1200 bis 
2500 kg (Nutzlast 400 kg bis 800 kg) 


4,5 


3,0 


2,0 


2,5 


V 


Flugzeuge mit Vollgewicht bis 1200 kg 
(Nutzlast bis 400 kg) 


5,0 


3,5 


2,0 


3,0 



Abweichend von früher werden mit Rücksicht auf die Prüfungs- 
ergebnisse für die Sandbelastung höhere Lastvielfache als für 
die gewöhnliche Berechnung gefordert, wie aus folgender Tafel 4 
hervorgeht. 
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Tafel 4. 



Bereoh- 

nungs- 

grpppe 

Nr. 


Vorgeschriebene Last vielfache der San( 


Ibelastung 


A-Fall 
(Abfangen) 


B-Fall 
(Gleitflug) 


C-Fall 

(Sturzflug) 


D-Fall 
(Rückenflug) 


I 

n 
in 

IV 
V 


4,0 

4,8 
5,5 
5,8 
6,5 


2,5 
2,6 
3,2 
3,8 
4,0 


1,2 

1,5 
1,75 
2,0 
2,0 


2^8 
2,8 
3,5 



Die zugehörige Lage der Kräfte hat sich gegen früher nur für 
den C-Fall geändert, in welchem jetzt ein Hebelarm von 1,75 -t 
verlangt wird. Es ist wohl anzunehmen, daß man diese Forderungen 
für Friedensflugzeuge erleichtert. — 

Zu diesen Vorschriften ist im besonderen noch für den Kräfte- 
ansatz zu bemerken: 

a) Das Verhältnis der Lastaufnahme von Ober- zu Unter- 
flügel kann nach Eiffels Untersuchungen für die Flächeneinheit 
wie 11:9 angenommen werden. Auch ein Verhältnis von 10:8 ist 
üblich. (Vergleiche hierzu die Annahmen der Deutsch-Österreicher, 
Seite 92, und der Engländer, Seite 93u.ff.) Es ist folgerichtig im 
D-Fall bei Oberdruck dieses Verhältnis umzukehren. 

Auf die Berechnung der Stabkräfte in der Fachwerkszelle hat 
dieses Verhältnis der Lastaufnahme weniger Einfluß. Für die 
meisten Glieder vereinigen sich jedesmal die entsprechenden Lasten 
oben und unten sofort und wirken mit ihrer Summe. Nur für 
die Festigkeitsberechnung der einzelnen Holme selbst ist die Last- 
aufnahme von Bedeutung. Die Querbelastung i? ist wesentlich durch 
sie bedingt. 

Es leuchtet zwar ein, daß die Lastaufnahme beider Flügel zum großen 
Teil auch von der Staffelung und Schränkung abhängt, wie sich auf 
Grund der Beetzschen Formel zeigen läßt. (Bei einem Doppeldecker 
bezeichnet man die nach vom oder hinten gegeneinander verscho- 
benen Lage der beiden Flügel als Staffelung und den Unterschied 
beider Anstellwinkel als Schränkung.) Es ist jedoch zu bedenken, 
ob man darin zur Zeit nicht zu weit geht, die für die Größe der Quer- 
belastung maßgebende Annahme allein auf theoretische Entwick- 
lungen zu gründen. Bei besonderen Fällen, z. B. bei sehr großer 
Staffelung wird man wohl entsprechende Annahmen einführen 
können. 

Nach einem Vorschlag von Herrn Dipl.-Ing. Gl. Dornier könnte 
man zur Feststellung der Querbelastung eine Rippe lose, mit einer 
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kleinen Federwage an den Holmen befestigen und so den Lastanteil 
vom und hinten unmittelbar im fliegenden Flugzeug feststelleii. 

b) Die Verteilung der Luftkräfte längs der Flügel. 
Nach den schon vor dem Kriege veröffentlichten, bekannten Unter- 
suchungen an einem Nieuportflügel stellt die Annahme einer gleich- 
mäßigen Verteilung der Last längs des ganzen Flügels eine ziemlich 
grobe Näherung dar. Es ist deshalb an den Flügelenden, wo die 
Luft seitlich abfließen kann, eine Lastabnahme von dem Normal- 

wert p trapezförmig auf ^ vorzusehen. Die Verteilyng soll auf eine 

Länge gleich der Flügeltiefe angenommen werden. Zu große Ge- 
nauigkeit hat keinen Sinn. Wenn in praktischen Ausführungen das 
Maß der Flügeltiefe nur bis in die Nähe eines Stieles reicht, so wird 
man die Last stets genau genug bis zu diesem Knotenpunkt hin 
verlaufen lassen. Daß die Lastabnahme auch von der Grundriß - 
form des Flügels abhängt, leuchtet ein. 

Man könnte auch die Wirkung des Schraubenstrahls in einer 
Abnahme der Querbelastung der getroffenen Flügelteile berück- 
sichtigen. Dies würde jedoch zu weit führen, besonders weil das 
Flugzeug auch bei abgestelltem Motor, ohne daß diese Schrauben- 
Strömung vorhanden ist, stark beansprucht werden kann. 

Für die Berechnung der Holmkragarme selbst ist die volle 
Querbelastung p bis nach außenhin anzunehmen. Beim Ausschlag 
der Querruder können dort große, örtliche Belastungen auftreten. 

c) Die Untersuchung von unsymmetrischen Luftkräften, wie 
sie im Kurvenflug auftreten, ist nur bei besonderen Fachwerksaos- 
bildungen notwendig. Bei normalem Aufbau des Flugzeugs werden 
die anderen Hauptbelastungsfälle meist schon größere Abmessungen 
der Holme und Stiele bedingen. — 



3. Die normale Zelle. 

Wenn wir die betrachteten Belastungsfälle kurz wiederholen, 
so haben wir im ganzen: 

eine weit nach vom liegende Lage des Druckmittelpunktes, 
eine sehr weit nach hinten gerückte Lage 
und die Wirkung des Stimdruckes. 

Aus diesen einfachen Tatsachen der Belastung ergibt 
sich der Schlüssel zum Verständnis des Aufbaues der normalen 
Zelle (siehe Fig. 8 und 9). 



Die nonnale Zelle. 



Fig. 9. 

.. . _ Eine vordere Tragwaad wird zur uamittelbaren oder Torwiegendea 
Au&ahme der Benkrechtea Kräfte, die am meisten oacli vorne rücken, 
angeordiiet. Eine hintere Tragwand dient in gleicher Weise zur 
bauptsSchlicben Aufnahme der Kräfte, die bei hoher Geschwindigkeit 
hinten wirken. Ebenso liegen in den Flügelebenen selbst feste Fach- 
weAaaeheiben zur Aufnahme der Stimdrücke dort, wo sie selbst 
kernen neuen zusätzlichen Luftwiderstand bedingen. 

Da die Luftkräfte jedoch stark wandern, hat es sich als zweok- 
mäSig erwiesen, hauptsächlich zur Entlastung der hinteren Trag- 
wand s(^enatmte Tiefenkreuzkabel als ausgleichende Glieder 
in das Fachwei^system einzuführen. Wegen ihrer Lage hinter den 
Stielen bedingen sie keinen gro&en Luftwiderstand. Li der Haupt- 
sache werd^i die von unten vom nach oben hinten geführten Tiefen- 
kreuzkabel beanspmcht. Durch sie wird die vordere Tragwand im 
B- und C-Fall weeentlich zur Mitwirkung herangezogen. 

Wie später, Seite 77, noch ausführlich gezeigt wird, sind diese 
Tiefenkreuzkabel statisch unbestimmte Größen. Selbstverständlich 
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wird die ganze Zelle ebenfalls durch Einführung der Tiefenkreuzkabel 
steifer und weniger nachgiebig. 

Die so aufgebaute Flugzeugzelle, die aus 4 starren Scheiben 
und der Tiefenkreuzverspannung zwischen den Stielen besteht, wird 
die normale Zelle genannt. ^ 

Trotz vieler, interessanter Versuche mit dem Fachwerksaufbau, 
die während des Krieges durchgeführt wurden, ist man oft wieder 
von anderen Bauarten zur normalen Zelle zurückgekehrt. Es sei 
nur an die charakteristischen Beispiele von Nieuport und der 
Roland Luft-Fahrzeug-Gesellschaft, Berlin, erinnert. 

Selbst bei Riesenflugzeugen hat man in einem Fall, um die 
Berechnung schnell und einfach durchzuführen, bei ganz verschie- 
denen Breiten- und Tiefenabmessungen des oberen und unteren Flügels 
die normale, rechtwinklig aufgebaute symmetrische Zelle als tragendes 
Raumfachwerk zugrunde gelegt und in die aerodynamische Grand- 
lage gewissermaßen nachher eingebaut. 

Die normale Zelle ist im Aufbau und in der Berechnung einfach 
und im Materialverbrauch recht günstig. 

Wegen der immer wieder bewährten Bedeutung der normalen 
Zelle ist es deshalb für den Statiker wichtig, diese Anordnung vom 
Gesichtspunkte der Festigkeitslehre aus eingehend zu betrachten. 

Zunächst wird die normale gestaffelte und ungestaffeltö Doppel- 
deckerzelle und ihre Berechnung untersucht, und zwar für den Zwei- 
und Dreistieier ebenso wie für den Einstieier. Erst dann soll in 
dem in. Teil zu besonderen und eigenartigen Anordnungen über- 
gegangen werden. — 

Die Bezeichnungen für den Aufbau der normalen Zelle 
seien zuerst erläutert. 

Die einheitliche Bezeichnung ist für die Durchführung der sta- 
tischen Berechnungen des Flugzeugbaues von größter Bedeutung. 
Man kann wohl sagen, daß die schnelle Einführung von einheitlichen 
Bezeichnungen durch die Flugzeugmeisterei viel dazu beigetragen 
hat, die statischen Berechnungen der Flugzeuge während des Kriege«* 
zu entwickeln imd auf eine höhere Stufe zu bringen. 

Als einheitUche Bezeichnung sei zugrunde gelegt: 

Die Ebene der vorderen Tragwand, gebildet von dem Oberholm 
vom, dem Unterholm vom, den Stielen und Kabeln vom, wird Ebene 
der vorderen Normalverspannung genannt. 

Entsprechend die hintere Ebene. 

Senkrecht zu der Ebene der Normalverspannung steht die Ebene 
der Tiefenkreuzverspannung, auch Querverspannung genannt. 
Sie geht zugleich durch die vorderen und hinteren Stiele, die hinter- 
einander in meist gleichem seitlichen Abstände vom Rumpfe liegen. 
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Bei der Kreuzverspannung geht ein Haupttragkabel räum- 
lich von unten vom nach oben hinten und ein zweites Haupttrag- 
kabel von oben vom nach unten hinten, quer durch ein oder mehrere 
Felder der Zelle. 

Haupttragkabel heißen alle Kabel, die bei der hauptsächlich 
vorkommenden, d. h. von unten nach oben wirkenden Luftkraft in 
Spannung treten. 

Mit Stirnkabel oder Sturmkabel werden Kabel bezeichnet, die 
als statisch überzählige Glieder von einem meist vom liegenden Punkt 
des Rumpfes, der Schwimmer oder Motorgondeln nach einem außen- 
liegenden Knotenpunkt des Flügelfachwerkes gehen. 

Gegenkabel heißen alle Kabel, die bei einer der normalen Be- 
lastung entgegengesetzt gerichteten Belastung in Spanniing treten; 
also bei Luftkräften von oben nach unten und von hinten nach vorn. 
Die Bezeichnung Einstieier gilt nach „alter Überlieferung*' für 
ein Flugzeug, das auf einer Seite nur ein Paar Stiele hintereinander be- 
sitzt, also im ganzen 4 Stiele hat. Diese Bezeichnung ist zwar nicht ganz 
geschickt, aber derart eingebürgert, daß sie beibehalten werden muß. 
Flugzeuge mit zwei Paar Stielen auf einer Seite nebeneinander 
werden dann Zweistieier genannt. Entsprechend Mehrstieier. Bei 
Riesenflugzeugen wurde die normale Zelle von den Siemens- Werken 
und ebenso von Caproni schon als Sechsstieier ausgeführt. 

Es werden in Übereinstimmung mit den von Müller-Breslau in 
der Statik der Baukonstruktionen eingeführten Bezeichnungen benannt 

mit großen lateinischen Buchstaben: Stabkräfte, 
mit kleinen lateinischen Buchstaben: Stablängen, 
mit Zahlen: Systempunkte. 

Als Einheit empfiehlt es sich für den Flugzeugbau, bei den 
vorkommenden kleinen Kräften nur kg und cm einzuführen, z. B. 
Momente kg* cm, Spannungen kg/cm^. 

Formelzeichen. 

Die kleinen Buchstaben bezeichnen die Längen: 

a Hobnstäbe ... cm 

d Hauptdiagonalen ... cm 

f Gegendiagonalen und Fangkabel ... cm 

r Hauptstiele ... cm 

8 Innenstielci Holmenentfernung ... cm 

e Diagonalen der Innenverspannung ... cm 

g und k Diagonalen der Tiefenkreuzverspannung ... cm 
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h Flügelabstand beim Mehrdeoker . . . cm 

e Sta£FeIung in der Sehnenrichtmig gemessen . . . cm 

^ Staffelung senkrecht zur Ebene der Innenverspannung ge* 

messen . . • cm 
h ganze Spannweite des ganzen Flugzeuges ... cm 
l halbe Spannweite des ganzen Flugzeuges ... cm 
t Bippentiefe ... cm 

tj Abstand Vorderkante Flügel bis Mitte Vorderholm . . .cm 
tjj Abstand Mitte Vorderholm bis Mitte Hinterholm . . . cm 
tiij Abstand Mitte Hinterholm bis Hinterkante Flügel . . . cm 
i halbe Bumpfbreite . . . cm. 

Die dhtsprechenden großen Buchstaben sind die Stabkräfte in 
diesen Stäben. Ausgenommen: 

L Länge über alles cm 

H größte Höhe des Flugzeugs cm 

If Biegungsmomente kg -cm 

Q Querkräfte kg 

E Elastizitätszahl kg/cm^ 

J geometrisches Trägheitsmoment . ... cm^ 

W Widerstandsmoment cm* 

F Flächenquerschnitt cm* 

p, q, g Einheitslängenbelastung kg/cm und zwar: 

g aus dem Eigengewicht kg/cm 

p aus den Luftkräften kg/cm 

q^p-^-g als Summe kg/cm 

y, f, d, t] Durchbiegungen in cm (positiv zu rechnen, wenn 
im Sinne der Lastrichtung). 

Im ganzen Fachwerk werden die Zahlen zur Bezeichnung der 
Stiele und Fachwerksknotenpunkte so angenonunen, daß die ge- 
raden Zahlen oben, die ungeraden unten, die jedesmal kleineren Zah- 
len vom und die größeren Zahlen hinten liegen. Von außen nach 
innen, d. h. von den Flügelenden nach dem Bumpf zu wachsende 
Zahlen (vergleiche Fig. 10, 25 und 33). 

Bei Durchbiegungen bezeichnet wie üblich der erste Zeiger 
(Index) den Ort der betrachteten Durchbiegung und der zweite den 
Ort der wirkenden Kraft. Z. B. ^^^ ist die Durchbiegung am Punkte a, 
infolge einer Kraft in b. 

Die Knotenlasten werden positiv eingeführt, wenn sie von unten 
nach oben oder von vorn nach hinten wirken. 
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Die Vorzeichen der Längskräfte werden bezeichnet 

Zugkraft mit -|~ 
Druckkraft mit — 

Vorzeichen der Momente vergl. auch Seite 117 unten, sonst 
Positiv, sobald die Drehung am abgetrennten links vom Schnitt 
liegenden Balkenteil im Sinne des Uhrzeigers erfolgt; dabei ist es 
gleichgültig, ob die Luftkräfte von unten oder von oben wirken. 

V Form Oberflügel jä^ (z. B. 176°); 7 Form ünterflügel /i„. 

Pfeilform obere i^ (z.B. 174^); Pfeilform untere i„. 

Verschränkung der Flügel gegeneinander e (z. B. 2^). 

Fläche der Flügel F^ 

n 7? Dämpfungsflosse Fj) 

n n Kielflosse ........ -Pjj 

» w Höhenruderflosse Fe 

n n Seitenruder Fs 

n n Querruder Fq. 

Die Anwendung dieser Bezeichnungen wird im folgenden an 
verschiedenen Beispielen gezeigt. — 



4. Allgemeiner Bechnmigsgang far die normale Berechnung 

der Flngzengzelle in Deutschland. 

a) Ln allgemeinen hat die Erfahrung als wesentlichsten Punkt 
ergeben: 

Es handelt sich im Flugzeugbau darum, nicht nur das räum- 
liche Fachwerk der Flugzeugzelle, sondern vielmehr das ganze Flug- 
zeug mit allen Einzelteilen, mit Rumpf, Flossen, Fahrgestell usw. 
für alle Belastungsfälle durch Luft« und Massenkräfte zu untersuchen. 
Die Festigkeit der Holme und Kabel, die in vielen Fällen allein 
untersucht wurde, macht vielleicht den Hauptumfang der Rechnung, 
aber lange nicht die Festigkeit des ganzen Flugzeuges aus. Das 
Reißen eines Beschlages oder der Bruch eines Steuerkabels kann 
in gleicher Weise den Absturz des ganzen Flugzeuges zur Folge 
haben. Vor einer Untersuchung der Holme allein kann nicht drin- 
gend genug gewarnt werden. 

Für die Bedürfnisse der Praxis wird es im allgemeinen notwendig 
sein, zunächst eine kurze Überschlagsrechnung vorausgehen zu lassen. 
Es geht auf keinen Fall an, daB das Zeichenbüro mehrere Tage bis 
zur Fertigstellung der genauen und ausführlichen Berechnung die 
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Zeit mit Warten verbringt. Mit Hilfe von Ubersohlagsformeln 
ist es oft möglich, die Stabkräfte zusammen mit der auf Hundert 
bezogenen Entlastung durch die Tiefenkreuzkabel (s. ^ite 79) und 
die Holme nach der Vianelloschen Formel (s. Seite 151) in kurzer 
Zeit überschläglich, aber genau genug zu bestimmen. Erst dann ist 
die Zeit und Möglichkeit gegeben, um eine ins einzelne gehende Be- 
rechnung durchzuführen. Sie wird im folgenden beschrieben. 

b). Die Untersuchung der Rippenfestigkeit geht voraus und 
soll ebenso wie die Festigkeit der Elnotenpunkte und der Anschluß- 
konstruktionen hier nicht eingehend behandelt werden« 

Es ist zweckmäßig, eine Sandbelastung einer Rippe vorzuneh- 
men, für welche nach der Erfahrung meist der B-Fall maßgebend 
ist. Für die Rippennase vom kommt jedoch der C-Fall wegen der 
größeren örtlichen Beanspruchung in Betracht. 

Rechnungsmäßig sind gewöhnliche Rippen auf Biegung und Scher- 
festigkeit als einfache Balken zu untersuchen. Diese Berechnung ist 
als Vergleich von neuen Rippen gegen bereits ausgeführte von Wichtig- 
keit, denn es hat sich gezeigt, daß in den Einheitsgewichten ver- 
schiedener deutscher Rippen die größten Unterschiede bestehen, und 
daß an dieser Stelle noch manches zu tim bleibt. (Beispiele einer 
Rippenberechnung sind in Teil II, Seite 224 ausführlich dargelegt.) 

Die Lage der Rippen zwischen den Holmen ist in dem II. Teil 
dieser Abhandlung, Seite 233 ff., betrachtet. 

c) Wie schon oben erwähnt, ist die gesamte Berechnung der Flug- 
zeugzelle mit dem bestimmten, geforderten Vielfachen von ,,Gre- 
samtgewicht weniger Flügelgewicht'^ durchzuführen. 

Diese Forderung steht in einem gewissen Gegensatz zu den 
sonst in der Technik üblichen Rechnungs verfahren, bei denen stets 
der Begriff der „Sicherheit" eingeführt ist. Es werden sich immer 
viele daran stoßen, daß nach den hier üblichen Vorschriften die Berech- 
nung außerhalb des Elastizitätsbereiches durchzuführen ist, wo doch 
bekanntermaßen die Knickformeln nicht mehr genau gelten. Von 
Grund auf neue Formeln für ^ine Berechnung außerhalb der Elasti- 
zitätsgrenze zu schaffen, hat einmal seine Schwierigkeiten und auch 
keinen Zweck, da die wirklich auftretenden größten Spannungen des 
Flügels fast stets unterhalb der Proportionalitätsgrenze festgestellt 
wurden. 

Zunächst wäre es falsch, mit dem nicht vervielfachten, also mit 
dem einfachen „Gesamtgewicht weniger Flügelgewicht'' die Berech- 
nung durchzuführen. Da bei der Knickbiegung nun einmal keine 
Proportionalität zwischen Belastung und Beanspruchung besteht und 
da tatsächlich im Fluge höhere Belastungen als die einfache regel- 
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mäßig beobachtet wurden, so gäbe die mit einfacher Belastung durch- 
geführte Berechnung überhaupt kein Bild über die schneller wie die 
Belastung anwachsenden Spannungen^). 

Die einfache Last tritt bei dem geraden und unbeschleunigten 
Flug auf. Dieser Zustand hat aber, da in anderen Fällen größere 
Kr^te auftreten, für unsere Festigkeitsrechnung kein Interesse. 

Es könnte deshalb empfohlen werden, für eine Reihe ver- 
schiedener Belastungsgrade etwa mit der Hälfte und dem Ganzen 
oder ^/g, ^/, und dem Ganzen des geforderten Lastvielfachen die Be- 
rechnung durchzuführen. Man gewinnt durch zwei oder drei Rech- 
nungen zwar ohne weiteres ein klares Bild für das asymptotische 
Anwachsen der Spannungen und der Durchbiegungen. Aber anderer- 
seits ist für die Praxis der Aufwand an Rechenarbeit hierbei nicht 
unbeträchtlich. 

Um praktisch durchzukommen, erscheint es dem Verfasser zur 
Zeit am richtigsten, nicht mit einfacher Last, sondern mit der im 
Fluge wirklich vorkommenden Höchstlast die Berechnung durchzu- 
führen. Diese Last liegt etwa bei der Hälfte der durch die B. L. V. 
geforderten Vielfachen. Es ist dann beispielsweise der A-Fall bei 
einem Einsitzer nicht mit 5 f acher, sondern mit 2,5 f acher Last 
durchzurechnen. Die außerdem angesetzte Sicherheit ist dann =2. 
Diese Sicherheit wird im Flugzeugbau Materialfehlem und Ungenauig- 
keiten der Ausführung gegenüber und auch gegen kurze, plötzliche 
Lastüberschreitungen genügen. Auf diesem Wege wird man etwas 
geringere Abmessungen errechnen wie bei dem jetzt üblichen Ver- 
fahren. Die Berechnung liegt aber unterhalb der Elastizitätsgrenze 
und entspricht im ganzen dem sonst in der Technik üblichen Vor- 
crehen. 

Das jetzt noch übliche Verfahren der Berechnung bei Bruchlast 
ist historisch in der ursprünglich allein durchgeführten Sandbelastung 
der Flugzeuge begründet. Die Berechnung wurde zunächst als deren 
Ersatz entwickelt. Im Sommer 1917 wurde die ausführliche Be- 
rechnung des Einstielers bei der Flugzeugmeisterei Adlershof bereits, 
wie hier vorgeschlagen, mit der Hälfte der Bruchlast durchgeführt. — 



^) Das Moment der Holme bei Knickbiegongi das später noch ausföhrliob 
berechnet wird, kann angenähert als das Biegungsmoment eines einfachen Bal- 
kens betrachtet werden, zu dem noch das Moment aus der axialen Längskraft 
am Hebelarm der Holmdarohbiegung hinzukommt. Da aber die Langskraft 
8 sowohl wie die Durohbiegang y selbst zu der Querbelastung j? linear propor- 
tional ist, so folgt genähert: 

ja I« 

n n 

d. b. das Moment wächst mit dem zweiten Glied schneller als die Belastung p. 
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Die ganze Berechnung der Flugzeugzelle gliedert sich in zwei 
Hauptteile: 

1. Bestimmung der Stabkräfte S in dem Faohwerk. 

2. Festigkeits nach weis für die Holme und die anderen 
Glieder. 

1) Die Berechnung der Stabkräfte ist in der BiCgel einfach daTtsh- 
zuführen, da in vielen Fällen ein Prismenfachwerk mit ebenen Schei- 
ben verwendet wird. 

Dabei ist für den Statiker die AufiPassung wesentlich, daß in 
dem Raumfachwerk des Flugzeugs nicht etwa in erster Linie Vorder- 
und Hinterholm, die in demselben Flügel liegen, zusammengehören, 
sondern, daß bei den großen senkrechten Kräften die Vorderholme 
oben und unten ebenso wie die Hinterholme oben und unten in 
statischer Beziehung zusammenhängen, (Wenn durch sehr große 
Deformationen das Bild des belasteten Fachwerks sich wesentlich 
ändern sollte, wird die folgende Rechnung ungültig. Dieser Fall tritt 
jedoch nur selten oder nie im Fluge ein.) 

Ist man sich darüber unklar, welche Kabel in Wirkung treten, 
so kann man meist schnell ein zutreffendes Bild gewinnen, wenn 
man sich die Deformation des Fachwerkes unter der Wirkung der 
äußeren Lasten vorstellt. Im übrigen ist es auch ohne allzu große 
Bedeutung, ob z. B. in die Berechnung der Innenverspannnng die 
Haupt« oder Gegenkabel eingeführt werden. Will man nachher noch 
die richtigen Kabel berücksichtigen, so ändert sich die Spannung nur 
jedesmal in dem Feld, in welchem die Diagonale getauscht wird. 

Unter Beachtung der bereits beschriebenen Lastverteilung oben 
und unten und der Lastabnahme an den Flügelenden lassen sich 
die Knotenlasten für die Knotenpunkte des Fachwerks berech- 
nen. Daß diese Annahme ihre Schwächen und Willkürlichkeiten 
hat, wurde schon hervorgehoben, 

Berechnung der Knotenlasten. 
Wenn wir mit t^ bzw. t^ die Holmlänge für die Laatabnahme 

außen bezeichnen und mit f=—-^ das Verhältnis der Lastauf 

nähme oben und unten, so wird die auf den laufenden Meter be- 
zogene Querbelastung unten, vom und hinten: 

Pu (. + « = ^(,^ _ 0,25 g + 1„ - 0,26 1„ • • • • (121 
entsprechend 
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Hierbei ist Q^ die Hälfte des mit dem Lastvielfachen multiplizierten 
senkrechten Anteils von „Gesamtgewicht weniger Flügelgewicht'^ 
Die Querbelastung des einzelnen Holmes vom oder hinten 
wird nach dem Hebelgesetz unmittelbar gewonnen (siehe Figg. 6 
und 78), z. B.: 

Pov=Po(vi-H)r^ (^*) 

*//0 

Hierbei ist tjj^ der Holmabstand oben und s^j^ der Abstand 
der Mittelkraft vom Hinterholm oben. Die Werte sind zahlenmäßig 
recht genau anzuwenden^). 

Aus den einzelnen Querbelastungen eines Holmes entstehen die 
Knotenlasten durch Vervielfachen mit den zugehörigen halben Holm- 
längen der beiden benachbarten Felder rechts oder links. 

Bei der trapezartigen Lastabnahme an den Flügelenden ergibt 
sich die letzte Knotenlast außen nach der Formel: 

% — 2^ ^ov .... (15) 

wobei C = «a + «09 — 'o- 

Zur Nachprüfung ist es immer wichtig, die Summe aller 
Knotenlasten zu bilden und mit dem Gesamtgewicht zu ver- 
gleichen. 

Wenn man will, kann man bei durchlaufenden Holmen die 
Knotenlasten schon von vornherein entsprechend den zu er- 
wartenden Stützendrücken des durchlaufenden Balkens überschläglich 
abändern. Im allgemeinen wird beispielsweise bei 3 Lagern eines 
Holmes der mittlere Auflagerdruck auf Kosten der beiden äußeren 
vergrößert. Die später anzusetzende verallgemeinerte Clapeyronsche 
Gleichung liefert einen weiteren Unterschied der Stützendrücke, der 
gegebenenfalls in einer zweiten verbesserten Rechnung berücksichtigt 
werden kann. Große Bedeutung hat diese Änderung im allgemeinen 
jedoch nicht, wenn die erste Änderung einigermaßen zutreffend war. 
Nur bei Außenstielen und bei besonders angeordneten Stielen kann 
der Einfluß größer werden. (Er beträgt in einem solchen Falle bei 
einem Riesenflugzeug der Zeppelinwerke Staaken in einem kleineren 
Verspannungsfeld bis 25 v. H.) 

Auch die durch die Rippeneinspannung entstehende Platten- 
wirkung konnte man berücksichtigen. Sie steht aber wiederum in 
keinem Verhältnis zu der Ungenauigkeit der anderen Annahmen, 



^) In englischen Berechnungen wurde angenommen, daß bei kleinem 
Anstellwinkel die größte Querbelastung das 10 fache des Mittelwertes beträgt. 
Die Annahme einer 3 fachen Last wurde dort für mittlere Verhältnisse 
empfohlen. 

van Oriet, FlugieugBtatik. 3 
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so daB eine vielfach statisch unbestimmte Rechnung, die Ballen- 
stedt zuerst veröffentlicht hat, nicht lohnt. 

Bei den verschiedenen Abhängigkeiten der HauptbelastungsCalle 
voneinander treten meist Kürzungen in der Rechnung aell^t 
ein. Nach Berechnung eines Falles lassen sich nicht nur die Knoten- 
lasten, sondern auch die Stabkräfte für einen anderen Fall teilweise ans den 
bereits ausgeführten Rechnungen herleiten. Wenn nicht besondere Ver- 
hältnisse vorliegen, so werden nicht sämtliche Stäbe für jeden der vier 
Belastungsfälle zu errechnen sein, sondern es genügt meist, 

den A-Fall für die beiden Oberholme, vorn und hinten, 
den B-Fall für den Hinterholm oben, 
den D-Fall für den Unterholm vorn und 
den C-Fall für den Hinterholm unten und die zugehörigen 
Kabel durchzuführen. 

Dies gilt für die ursprünglichen Forderungen von 1916. Bei den 
neuen Vorschriften hat der C-Fall wesentlich größeren Einfluß. 

Welche besonderen Annahmen bei der Berechnung der ent- 
lastenden Wirkung der Tiefenkreuzkabel gemacht werden können, 
wird in den folgenden Ausführungen noch näher gezeigt (Seite 
77 u. ff.). Es werden auch Beispiele errechnet, bei denen nicht mit 
Knotenlasten gearbeitet wird. 

2) Der eigentliche Festigkeitsnachweis gründet sich auf die 
in dem ersten Teil gefundenen Stabkräfte S und die Querbelastungen p. 
Für eine schnelle, überschlägliche Wahl der Holmabmessungen wird 
im allgemeinen die Vianellosche Formel gute Dienste tun. Ihre 
Anwendung und Genauigkeit wird weiter unten gezeigt. Erst bei 
der weiteren Ausarbeitung eines Flugzeugentwurfs sind die ver- 
allgemeinerten Clapeyronschen Gleichungen für Druck und 
Biegung zu verwenden. Die Exzentrizität der Kabelanschlüsse und 
die Stützenverschiebungen infolge der Nachgiebigkeit der Kabel sind 
meist besonders zu berücksichtigen. ' 

Für die Stiele muß noch betont werden, daß eine Exzen- 
trizität des Lastangriffs von l : 200 zu berücksichtigen ist. J>ie 
Erfahrung hat in vielen Fällen gezeigt, daß schon infolge der Ver- 
spannung der Tiefenkreuz- und Hauptkabel starke Ausbiegungen 
der Stiele eintreten. (Siehe hierzu den Einfluß der Kabelvorspannung, 
Seite 272, II. Teil.) 

Die Festigkeitsberechnung der Diagonalen und der Anschlüsse 
ist von der gleichen Bedeutung wie die Holmberechnung selbst. 

Tafeln für die Zug-, Schub- und Biegungsfestigkeit der ver- 
schieden starken Knotenbleche erleichtern diese Bechenarbeit am 
Reißbrett wesentlich. Dieser Punkt wird zusammen mit den übrigen 
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Gliedern des Flugzeugs entsprechend seiner Wichtigkeit später in 
einem weiteren IV, Teil behandelt werden. 

d) Besondere Untersuchungen sind über die Sicherungen im Auf- 
bau des Fachwerksystems anzustellen. Beim Ausfallen eines 
Hauptgliedes soll das Fachwerk noch nicht als Ganzes zusammen- 
brechen. Diese Forderung läBt sich jedoch nicht immer durchführen. 
In besonderen Fällen, z. B. ohne den Stiel vorne, hält für Oberdruck 
selbst die normal aufgebaute Zelle nicht mehr. Es ist also selbst- 
verständlich, daß auch bei der mehrfach statisch unbestimmten Zelle 
beim Bruch eines Stieles vorn kein Oberdruck z. B. kein Rücken- 
üug mehr zugelassen wird. 

Im allgemeinen wird verlangt, daß das Flugzeug beim Bruch eines 
Hauptgliedes immer noch dreiviertel bis einhalb der Bruchlast der 
Hauptbelastungsfälle A und B aufnehmen kann. Dann ist bei normalem, 
vorsichtigem Fluge noch der Flugplatz oder die Erde erreichbar. 

Tatsächlich sind eine Reihe von Fällen bekannt, in denen Flug- 
zeuge mit schweren Beschädigungen ihrer Hauptglieder noch gut 
wieder zum Flugplatz kamen. Man muß hierbei auch bedenken, daß 
infolge der durchlaufenden Holme und durch den Aufbau der Rippen 
im Flügel starre Scheiben geschaffen sind, die immer günstiger wirken, 
als es die übliche Rechnung vorsieht. 

Schließlich wären noch besondere Untersuchungen anzustellen, 
ob der gewählte Aufbau und die Abmessungen statisch und aero- 
dynamisch die günstigsten sind. 

Dieser letzte Punkt hat in Anbetracht seiner Wichtigkeit den 
meisten Reiz für die Theorie. In der Praxis fehlt meist die Zeit 
zu solchen längeren Untersuchungen. Oft hat der entwerfende 
Ingenieur tatsächlich das richtige Gefühl für gute Anordnungen „in 
den Fingerspitzen''. Einige Beispiele werden im II. und III. Teil 
gegeben. 



5. Allgememe Formeln ffir die Stabkrafte der nonnalen Zelle. 

Es werden untersucht: 

1. Die ungestaffelte Zelle eines Zweistielers bei Zerlegung der 
Luftkräfte in senkrechte und wagrechte Knotenlasten. Endformeln. 

2. Die gestaffelte Zelle eines Zweistielers bei Zerlegung 
der Luftkräfte in senkrechte und wagrechte Knotenlasten. End- 
fonneln. 

3. Die gestaffelte Zelle eines Zweistielers bei einer Zerlegung 
in Knotenlasten, die in die Richtung der Fachwerksebenen 
der gestaffelten Zelle fallen. Bemerkungen. 

3* 
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4. Die Berechnung eines Dreistielers bei normaler Verspannun^ 
unter Benutzung von Einheitskräfteplänen. 

5. Das System eines Einstielers mit verschiedener Staf- 
felung und räumlicher Führung der Kabel bei senkrechten 
und wagrechten Knotenlasten. Endformeln. 

6. Die Berechnung unter der Annahme einer gleichmäßig 
über alle Flügel verteilten Luftkraft. 

7. Die Berechnung der Stabkräfte bei Zerlegung der Luft- 
kräfte in eine symmetrische Zellenbelastung und ein Moment 
(Momentenmethode). 

8. Die Berechnung der Stabkräfte bei Verwendung eines 
Koordinatensystems für das ganze Flugzeug und Aufstellung 
der Gleichgewichtsbedingungen an jedem Elnotenpunkt. — 

Die im folgenden aufgestellten allgemeinen Formeln erlauben 
nicht nur die unabhängige Berechnung jedes einzelnen Stabes, sondern 
geben auch die Möglichkeit, bei irgendeinem Belastungsfall einen 
beliebigen Stab für die Nachrechnung herauszugreifen. Bei Brüchen 
oder Belastungsprüfungen kann man dann schnell ein Urteil fällen. 
Die Formeln ermöglichen es auch ohne weiteres allgemein, den Ein- 
fluß von verschiedener Fachwerkshöhe, Holmentfemung, Staffelung 
usw. zu diskutieren. Für die Normalberechnung der Flz. geschieht 
dies beispielsweise später im II. Teil. 

Im allgemeinen wird man ja auch mit einem einfachen Kräfte- 
plan leicht und schnell zum Ziele kommen. 

a) Allgemeine Formehi tur die StabkrStte des nngestatf elten Systems 
eines Zweistielers bei der Zerlegung in senkrechte and wagreebte 

Knotenlasten Q und H, 

Die Bezeichnungen sind in Fig. Nr. 10 eingetragen. Die 
Formeln sind für das statisch bestimmte Fachwerk ohne Tiefenkreuz- 



ai S ai _ ^ _y ^^ 




Fig. 10. Normaldoppeldeckerzelle. 
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kabel aus eiofachen Kräftedreiecken oder Kräfteplänen abgeleitet. 
Das Fachwerk zerfällt dann in zwei einfache ebene Systeme, aus deren 
Beiträgen die Formeln sich zusammensetzen. 

1. ^/=0 

2. B, = — Q, 

3. Ä, Q, 

6. D,= + (Q, + QJ.^ 

7. 8^ = — H^ 

8. S, = — H^ 

9. M, Ä + fl,) 

10. A,'=-iH,-{-H,).^' 

11. V= + (^, + ffs)-7'-' 

12. A," = -{H, + H,).^ 

13. C, = + (fli+^3).^>- 

14. c, =4-(fl,4-^)A 

15. Jf, = - (fl, + fi-J 

16. C, =+(fl, + HjA 

17. C, = + (fl; + B,)A 

18. V = + (Bi+ffJ-^-(<?x + Q,)-^ 

19. j;^ (B, + HJ.^_(Q3 + QJ.^ 

20. ^/'=_(fl, + fl-J.^_(Q3 + (2J.^^ 

21. B, =-(Q, + (?,4-QJ 

22. B, =_(Q, + Q, + Q,) 
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23. A= + («i + «, + Q» + «J-^ 

24. D, = + (Q,4-Q^-fQ,+QJ.| 

26. Jf, = (fi, + H, + fl, + ff.) 

26. S. =-(fl, + fl, + Fj 

27. S, = - (fii + fl, + fl.) 

28. C. =4-(fl-^+ff, + fl,-|-lf,).i» 

29. C. = + (fl; + H, + fl, + fl,).ft 

30. C, = + (fl. + fl-, + fl, + Ä,)A 

31. J, == + (l^ + fl3).^4-«?,+Q,).^ 

32. ^; = -|-(fl, + H,).^-(Q, + <2.)3- 

-(Qi + Q. + Q. + Q,)-| 

33. A, =_(fi-^+B,).^+(Q3 + (2J.^ 

-(B,+fr3 + fl. + fi:)A 

34. A," (fl, + fl^,).J_(Q, + <JJ.^ 

-(fl, + fl, + B. + ÄJ.^ 

b) FMmeln ffir das gestaltdte System dnes Zweisttdan M seoknditeo 

und wagreehten Knotenlasten. 

Unter den gleichen Voraussetzungen wie bei a) ergibt sich: 

1. A^' =0 

2. B, =-«.-5 

3. Bg = — Q,.-i 



4. A:=-iq,-\-Q,).^^ 
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5. Dj = 



+ «?i + Q,)4 



6. D. = + (Q, + Qj.^« 

7. S, =_(h, + Q,.1) 

9. Jf, = - [h, + ^3 + (Q, + «3) Jj 
10. A,' = -[H, + H, + iQ, + Q,)l]^ 

11. v-+[^-+fl.+(«t+e.)|]7;' 



e 



12. V 



13. C, =-f 



H. + H, + («. + «.)ä^ 



14. C, = 



15. M^ 



H, + ä, + (Q, + Qjl] 



16. Cj =-{" 



17. C< 

18. ^" 



= + 



19. Ä^' =: 



20. i4/' 

21. «, 

22. £. 



fl, + ir, + (Q. + Qjl]^- 
-ff, + fl. + (Q, + «4)^]^'- 



(«. + «.)? 



»8 



-i«. + Q, + Q»)^ 
-(Q. + Q. + «,)^ 



(Q8 + Q4)? 



23. D, =-|-(Q^ + Q^ + (;>, + (2.)^ 

24. D, = + (Q3-fQ^ + Q^+Qj^' 
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25. M, [fl, + fl^ + ir, + fl, + (Q,4-Q, + Q, + Q,) j] 

26. S, =_[fl,+B, + fl-^+((2^ + <^, + Q^)l] 

27. S, =_[fl, + fl, + fi,+(<2, + Q, + Q.)|] 
==+[fl, + fi, + fl. + H,+(«, + Q, + Q. + Q,)j]j^ 

= + [fi. + ^. + («x + «,)|]^+(«, + Q.)-^ 



28. a 



29. C. 



30. C, 



31. Ä. 



32. < 



a. 



-(Qi + «. + «5 + ««)f 



33. ^- 



34. ^/ 



35. A^" 



36. ilg 



= -[H, + ff, + (Q, + Q,)lj^ + (Q, + QjJ 

-(Q. + Q4 + «7 + Q8)y 

-(Qx+Q,+e5+«,)| 

+ [fi, + fl, + ä, 4-Hg + (Q,+Q, + Q, + Q,) 



e 

h 






r-(««+«')? 



fl. + fl, + B,4-H, + (Q, + <?, + (?,+QJ^ 



5 
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c) Bemerkimgeii zu den Formeln tär den Zweistieier bei Zerlegung der 

Kräfte in Richtung der Hauptlachwerksebenen. 

Diese Fonneln weichen bei dem gestafifelten System von den 
oben angeschriebenen allgemeinen Formeln ab. 

Im ganzen läuft diese Art der Berechnung darauf hinaus, statt 
in den Formeln selbst für die einzelnen Stäbe die Staffelung zu be- 
rücksichtigen, von vornherein die Knotenlasten in die wagrechte und 
schrägliegende Fachwerksebene zu zerlegen. 

Hat man diese Zerlegung durchgeführt, so wird in den meisten 
Fällen ein Kräfteplan am schnellsten zum Ziel führen. Anderer- 
seits ist es aber auch nicht schwer, die oben ausführlich angeschrie- 
benen Formeln für senkrechte und wagrechte Knotenlasten für den 
hier betrachteten Fall umzuformen. 

Für das folgende Beispiel des Einstielers ist dies geschehen, es 
bedeuten dort (^' die Knotenlasten der gestaffelten, schrägliegenden 
Fachwerksebene und W die Knotenlasten in der wagrechten Fachwerks- / / 
ebene. — y 

d) Berechnung eines normalen Dreistielers unter Benutzung von 

Einheitskräfteplänen. 

Statt bei den einzelnen Hauptbelastungsfilllen Knotenlasten 
zu bilden und dann die Stabkräfte des Fachwerks nach irgendeiner 
Methode für diese Knotenlasten zu bestinmien, kann man auch fol- 
gendermaßen vorgehen: 

Der einfache Aufbau des Hauptsystems einer normalen Zelle aus 
zwei mal zwei einander entsprechenden, ebenen Fachwerksscheiben 
legt den Gedanken nahe, diese Scheiben mit einer Einheitsbelastung, 
etwa 1 kg auf den laufenden Meter, zu belasten und zwei Kräfte- 
pläne für diese Einheitsbelastung zu zeichnen. Die Kräfte der wirk- 
lichen Hauptbelastungsfälle können dann durch Multiplizieren der 
Ergebnisse dieser „Einheitskräftepläne'' ohne weiteres errechnet 
werden. Man braucht also nicht für jeden Belastungsfall wieder 
einen neuen Kräfteplan zu zeichnen. Das Verfahren gestattet auch 
die Vernachlässigung einzelner Stäbe, die in irgendeinem Falle kein 
Interesse haben. 

Es läßt sich auch zur Berechnung der Stabkräfte S^^ 8^ und iS'^ 
infolge der auf Seite 77 ausführlich betrachteten statisch unbestimm- 
ten Großen JT^, JCj und X^=^ — 1 in den Tiefenkreuzen anwenden, 
so daß die ganze Rechenarbeit wesentlich mehr schematisch und in 
Tabellenform durchgeführt werden kann. 

Auf der anderen Seite kann bei diesem Verfahren der Überblick 
über die richtige Größenordnung leichter verloren gehen, während 
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man bei dem Rechnen mit Knotenlaaten ständig übersieht, ob maxi 
sich in den richtigen Größenverhältnissen bewegt. Vielleicht madit 
auch die wechselnde Beanspruchung von Haupt- und Gegenkabel io 
den einzelnen Scheiben die Anwendung etwas umständlich. ImmeriLin 
sind die Vorzüge einer folgerichtigen, systematischen Tabellenrechnung 
hervorzuheben. 

Wir haben deshalb im folgenden das Beispiel einer dreistieligen 
Zelle (siehe Fig. 33) durchgeführt, um gerade an einem größeren 
Beispiel, das durch stärkere V-Form des Unterflügels und die Pfeü- 
form der Zelle schon nicht mehr ganz einfach liegt, das Verfahi&a 
zu erläutern. Diese normal verspannte Zelle wird im folgenden mit 
„ursprüngliches" System bezeichnet. 

Außerdem wollen wir in einem zweiten Beispiel auf Seite 76 
ein neues System derselben mit Raumdiagonalen verspannten drei- 
stieb'gen Zelle dem ersten Beispiel gegenüberstellen. 

Auf die Durchführung des D-Falles wurde dabei verzichtet, da 
es sich um ein größeres Flugzeug handelt. Auch die Stabkräfte der 
Innenstiele, s und m, sind als wem'ger wichtig nicht ausgerechnet. 
Sonst umfaßt die Rechnung sämtliche Stäbe. 

Die Holmstäbe sind in jedem Feld durch die Innenverspannung 
in zwei verschieden große Teile geteilt. Die einzelnen Kräfte wurden 
bei Berechnung des oberen und unteren Flügelfachwerks zwar ange- 
schrieben, aber dann zu einem Mittelwert vereinigt. In der schließ- 
lichen Berechnung treten nur die Hauptstäbe auf. 



Normalverspannung. (Ursprüngliches Systenu) 
Berechnung der Einflußzahlen. 

Von den vier ebenen Scheiben des Dreistielers ist zunächst die 
Anordnung der oberen und imteren einander nicht gleich. Es genügt 
also ein Kräfteplan, der für wagrechte Lasten bei den verschiedenen 
Belastungsfällen und den beiden Fachwerkscheiben mit verschiedenen 
Einflußzahlen ausgewertet wird. 

Da die vorderen und hinteren Tragwände bei Wirkung der Haupt- 
kabel d einander gleichen, kann in diesem Falle der zweite Kräfte- 
plan ebenso für beide Tragwände ausgewertet werden. 

Nur für die Belastimg des OFalles vom wird noch ein dritter 
Kräfteplan gezeichnet, bei welchem die Gegenkabel f vom bean- 
sprucht sind. 

Die Ergebnisse dieser drei wegen Raummangel nicht dargestellten 
Kräftepläne sind in der ersten Spalte der Tafel 5 zur Berechnung der 
Kräfte S als ,, Grundzahlen" eingetragen. 
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Um die Stabkräfte S^ selbst zu berechnen, brauchen wir zunächst 
die Belastung auf den laufenden Meter beider Holme. Bei einer Flächen- 
belastung von 36 kg/m^, bei einem Eigengewicht des Tragwerks von 
& kg für den Quadratmeter Flügelfläche und bei einer Flächentiefe 
t =3,2 m ergibt sich die Holmbelastung in unserem Beispiel: 

p = 3,20 . (36 — 5) = 100 kg/m . 

(Eine oben und unten verschiedene Querbelastung, die sich etwa wie 
11:9 verhielte, wurde hier nicht zugrunde gelegt, obwohl dieses 
Verhältnis leicht zu berücksichtigen wäre.) Wie in der folgenden 
Tafel durchgeführt, wird diese Einheitsbelastung für den Ä-Fall ver- 
wendet, nachdem sie mit einigen Beiwerten vervielfacht ist. Diese 
Beiwerte setzen sich zusammen: zunächst aus der Zahl 2 wegen der 
Holme oben und unten, dann aus dem Lastvielfachen, das hier 4 
betragen soll, und schließlich noch aus einem Bei wert, der den An- 
teil des vorderen bzw. des hinteren Holmes darstellt. 

In gleicher Weise werden für den B- und C-Fall die Einfluß- 
zahlen gewonnen. Im B-Fall tritt jedoch noch eine Zerlegung der 
Hauptkraft in eine wagrechte und senkrechte Teilkraft nach dem 
Neigungsverhältnis von 1 : 3 hinzu. Im C-Fall wird die wagrechte 
Teilkraft, die in 2/3 •* unterhalb des Flügels liegt, mit der Holm- 
entfemung in ein senkrechtes, in der vorderen und hinteren senk- 
rechten Ebene liegendes Kräftepaar verwandelt. 

Tafel der Einflußzahlen. 



Q Benkreoht (vom a. hinten) 

Q wagriecht (oben oder unten 
allein) 

Laatvielfaohe n .... 
Anteü senkrecht vorn . 

Anteil senkrecht hinten 

Einfloßzahlen 

senkreoht vom . . . 

Boikreoht hinten . . 

wagreoht oben . . . 
wagreoht anten . . 




100 kg/m 



0,78 
1,6 

0,82 
1,6 



= 0,487 
= 0,513 



24.100. 0,487 
= 890 

2-4. 100-0,513 
= 410 



95 kg/m 
31,5 „ 

-^i-0,175 
1,6 

— 2. 3. 95. 0,175 
= — 100 

2.3951,175 
= 670 

331,5 = 93,6 

3. 31,5 = 91,5 



132 kg/m 



100 



n 



1,5 
1 

1 

2.1,5. 132. 1 
= 397 

21,5.132l 
= 397 

1,5. 100= 150 

1,5. 100=150 



Die hier nicht mitgeteilten Kräftepläne und ihre Auswertung 
ergeben: 
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Tafel 5. 










Stabkrftfte 






Orundxahlen 














A-Fall 


B-Fall 


CJ-rall 1 




•enkracbte Lait 


wacrecbte Last 




hinten u. 






hinten 


1 

f 




Ksbel 


Kabel 








vorn 


wag- 




u. vom 


waff- i 




D 


F 




Mittel 


5« kg 


■enkrecht 


recht 


5ok8 


senkr. 


recbt ] S, u 


A 


+ 5,7 


^^^ 


,1 


- 


+ 2220 


- 570 


^^^ 


- 570 


^.^ 


1 
1 


A 


+ 10,0 




— 


— 


+ 3900 


-1000 


— 


-1000 




1 


A 


+ 12.8 


— 






+ 5000 


-1280 


— 


-1280 


— 


l - 


o\ 


+ 6,7 




— 


— 


+ 2340 


+ 3820 


— 


+ 3820 


+ 2260 


1 ■ tJ 


A 


+ 10.0 


— 


— 


— 


+ 4100 


+ 6700 


— 


+ 6700 


+ 3970 


1 *'' 


A. 


+ 12,8 









+ 5250 


+ 8580 


— 


+ 8580 


+ 5070 




, -^5" 


-f. 





+ 5,6 


— 




— 


— 


■ — 


+ 2180 




1 ^nr 


^» 





+ 9,9 


— 


— 


— 




— 




4-3930 


( . Z^\ 


-p; 




+ 12,5 


— 


— 


— 




— 


— 


+ 4960 




1 +45- 


(^•t 


— . 


— 


+ 5,5 


~- 


-_ 


— 


+ 514 


+ 514 


~- 


+ 825' T- Ä.' 


Ct 






+ 5,1 


— . 


-^ 


— 


+ 476 


+ 476 


— 


+ 7651 -1- y 


cj 


— 




+ 10,5 


— 






+ 981 


+ 981 


— 


+ 1570' -1.5:* 


c. 


— 




+ 9,8 


— 


— 




+ 916 


+ 916 


— 


+ 1470 -m:-. 


t; 


— . 




+ 18,5 


— 


— 




+ 1260 


-f 1260 




+ 2029 -r2a*- 


c?. 





— -" 


+ 14,0 


— 


— 




+ 1310 


+ 1310 


— 


+ 2100 -211 


<?, 


— 


+ 5,5 


— 


— . 


— 


+ 514 


+ 515 


— 


+ 825j ^ v: 


(-i 





«. 


+ 6,1 






— 


+ 476 


+ 476 


— 


+ 765' -r T-^' 


f. 


— 





+ 10,5 


— 


— 




+ 981 


+ 981 


— 


4-1570.' -J-lo: 


0. 





— 


+ 9,8 


— 






+ 916 


+ 916 


— 


+ 1470^ -N"' 


0.« 





— 


+ 18,5 


— . 


— 


— 


+ 1260 


+ 1260 


— 


+ 2020' -f-m 


c„ 







+ 14.0 


— 




— 


+ 1310 


+ 1310 


— 


4-2100f -r'i^^ 


ü. 


- 1,66 


- 1,66 


— 


— 


- 648 


+ 166 




+ 166 


- 659 


— 


- «••! 


B, 


- 1,66 


— 





— 


- 680 


-1110 


— 


-1110 


- 659 


- \ - ^1 


Ä. 


- 4,8 


- 4,8 







-1870 


+ 480 


— 


+ 480 


-1910 




1 -isi'l 


JJ, 


- 4.8 


— 





—' 


-1970 


-3220 


— 


-3220 


- 1910 — 


Ji, 


- 7,85 


- 7,85 







-3060 


+ 785 


""" 


+ 785 


-3110 


— ( -ain 


5» 


- 7,85 





+ 4,2 


— 


-3220 


-5260 — 


-5260 


-3110 


— 


! _31K 




- 4,65 


— 


+ 2,1 


-1815 


+ 465 


+ 196 


+ 661 


- 


+ 315 


1 _ iV: 

■ 

1 




- 4,65 


m^im 


- 4,15 

- 7,7 


- 5,95 


-1905 


-3110 


- 553 


-8663 


-1850 


- 890j -274': 




-12,2 


+ 4,65 


+ 7,7 
+ 15,1 


+ 11,4 


-4760 


+ 1220 


+ 1070 


+ 2290 


+ 1850 


+ 1720 +35:) 


Äg 

A " 


-12,2 





-15,1 
-21,6 


-18,3 


-5000 


-8170 


-1710 


-9880 


-4840 


-2730 


-TöTO 




-20,8 


+ 12,2 


+ 21,6 
+ 29,6 


+ 25,6 


-8120 


+ 2080 


+ 2480 


+ 4560 


+ 4840 


+ 3840 


J- «iHl 


>1 ' 


-20,8 


■ ■ 


-29,6 
-88,2 


- 38,9 


-8530 


-13910 


-8170 


- 17080 


-8250 


-5100 


-iSSc-ö 


Ar' 
A," 


— 


- 4,65 



+ 4,2 


+ 2,1 


— 


— 


+ 196 


+ 196 


-1850 


+ 3151 

t 


-1.53-'i 


A,' 




^■^ 


- 4,2 

- 7.7 


- 5,95 


— 


— 


- 553 


- 553 


— 


- 890 - t^ 


A^' 
A " 


+ 4,65 


-12,2 


+ 7,7 
+ 16,1 


+ 11.4 


+ 1815 


- 465 


+ 1070 


+ 605 


-4840 


4-1720' -3r20 


A,' 
A " 


+ 4,65 


— 


-15,1 
-21,5 


-18,3 


+ 1905 


+ 3110 


-1710 


+ 1400 


+ 1850 


-2730 


_ }^ 


At' 
A»" 


+ 12,2 


-20,8 


+ 21,5 
+ 29,6 


+ 25,6 


+ 4800 


-1230 


+ 2480 


+ 1250 


-8250 


+ 3840 


_i4lO 




+ 12,2 


1 


-29,6 
-38,2 


-33,9 


+ 504o| 


+ 8240 


-3170 


+ 5070 


+ 4850 


-5100 


- 2.i0 
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In denselben Weise wie das statisch bestimmte Hauptsystem 
ka^nn auch der Zustand X^, Z^ und X^ = — 1 für die Kraft 1 in 
den Xiefenkreuzkabeln untersucht werden. Daß die Stabkräfte sich 
dabei in gewisser Weise entsprechen, ergibt sich aus der Verwendung 
des Prismenfachwerks. Nach längerer Rechnung, die wir aus Mangel 
an Raum hier übergehen, findet man drei Elastizitätsgleichungen (61.27), 
v^on denen jede alle drei Unbekannte enthält. Die endgültigen Stab- 
kräfte 8 sind für die verschiedenen Hauptbelastungsfälle auf Seite 76 
zusammengestellt. Dort wird das gleiche äußere System des Dreistielers 
jedoch mit räumlicher Diagonalverspannung untersucht. Die Ergebnisse 
beider Rechnungen sind dort für beide Systeme miteinander verglichen. 
Die Durchführung des Rechnungsbeispiels für das statisch bestimmte 
H au pt System wird hier genügen, um den Rechnungsgang klarzulegen. — 



e) Formeln ffir die Stabkräfte eines Einstielers bei verschiedener Staffe- 
lung und räumlicher Kabellflhmng. 

Ist die Holmentfemung oben und unten verschieden und greifen 
die Kabel an beliebigen Punkten des Rumpfes an, die nicht mit den 
Holmanschlußpunkten zusammenfallen, so ergeben sich allgemeinere 
Formeln. Diese können aus den bereits auf Seite 38 angeschriebenen 
Formeln abgeleitet werden. 

Dabei bedeuten: 



</ = Q-f 



«"=«i 




Es sind nur einzelne 
Stäbe angegeben, da die 
Verhältnisse bei den anderen 
Formeln auch für Oberdruck 
sich in* entsprechender Weise 
leicht entwickeln lassen (ver- 
gleiche Fig. 11). Z. B.: 

1. £, = -«»" 

2. D, = + (Q/ + Q/0-J 

'i 

3. If, = + (F. + TFJ + («,"+ Q,") f + (Q," -f «/') f 

4. q,=r+(Tr,-f-Trj+((?/'+e,'Or+(«."+«/')f Ir 



Fig. 11. 
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f) Endtormeln Kr gleiehmlUNge Belastung aUer Flfigel. 

Im folgenden ist angenommen, daß das Flügelfachwerk obes 
und unten und auch seitlich an den Fiügelenden vollständig ^lei<^ 
mäßig belastet ist. Diese Annahme ist nicht genau, gibt aber für 
den überschläglichen Entwurf einen ersten Anhalt. 

Die angeschriebenen Formebi wurden in der österreichischen 
Flug-Zeitschrift 1916 auf Seite 158 von Saliger (Rethin^) ent* 
wickelt. 

Wir wollen die dort zugrunde gelegten Festwerte und Formel- 
zeichen anschreiben, um auf die weiteren Ausführungen, die wir hier 
nicht vollständig wiedergeben können, zu verweisen. 

Es bedeutet hierbei abweichend von unserer Normalbezeiclmiiiig: 

Q = Gesamtgewicht weniger Flügelgewicht 

L = ganze Spannweite, oben 

X,' = ganze Spannweite unten, ohne Bumpfbreite 

l = erste Feldlänge, innen 

l^ = äußere Feldlänge 

t = Flügeltiefe 

H = Flügelabstand 

r = halbe Rumpfbreite 

b = Holmabstand im Flügel 

X = Entfernung des Druckmittelpimktes vom Vorderhohn. 

Mit den Hilfswerten: 

: L' X ^ h — x h ^ TT ^ 

^-V ^-P ^-T"' ^-R' ^-L' ^-L 

und entsprechend Fig. 12: 

_ r 

S 







F • 



und 



£ = 6i+ej; 



Fig. 12. 
ergibt sich beispielsweise die Druckkraft oben hinten die Endformel: 
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und 

In der erwähnten Abhandlung hat Saliger die Hilfswerte tafel- 
mäßig errechnet für: 

^ = und ^ = 0,05 
Jl = l,0, 0,9, 0,8 und 0,7, 
JJ-^rO,!, 0,15, 0,2, 0,25, 0,3, 0,4 und 0,5. 

Für das Kabel hinten innen ergibt sich dann z. B. die endgül- 
tige Formel: 



X>d = :^C.f 



G'd 

wobei 

2'K-{-Q 



0=1 — 



r+;i 



In der gleichen Weise sind alle Kräfte der Holme, Stiele und 
Kabel in fertige Formeln entwickelt, die sich für einen Überschlag 
sehr gut eignen, wenn auch die zugrunde liegenden Voraussetzungen ^ 
nicht ganz den üblichen Annahmen entsprechen. — / 

g) Bereehnung der Stabkräfte bei Zerlegung der Luftkräfte in eine 
symmetrisehe Zellenbelastung und in ein Moment 

(mit Beispiel für den gestaffelten Zweistieier). 

Diese Methode stammt von Dr. Heimann, der sie bei der Flug- 
zeugmeisterei für Flugzeugberechnungen ausgearbeitet hat. 

Der Grundgedanke ist der folgende: 

Wenn eine beliebig gerichtete Ej-aft in einer beliebigen Entfer- 
nung vom Symmetriepunkt des Zellenquerschnittes wirkt, so kann sie 
immer in diesem Symmetriepunkt in eine senkrechte und wagrechte 
Kraft und ^ in ein Moment zerlegt werden. Unterscheiden sich die 
Nachgiebigkeit der vorderen und hinteren Tragwand und ebenso die 
Steifigkeit der oberen und unteren Flügelinnenverspannung nur wenig, 
so ist der Schwerpunkt der Tiefenkreuzebene und der Schnittpunkt 
der Tiefenkreuzkabel' ohne weiteres iSSlastizitätsschwerpunkt. Senk- 
rechte und wagfechte Teikräfte, die in ihm angreifen, rufen keine 
Beanspruchung in den Tiefenkreuzkabeln hervor, da sie keine gegen- 
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seitige Verschiebung der Lage der Tiefenkreuzendpunkte bedin^eiL 
Auch lassen sich die Spannungen, die dureh derartige Kräfte in den 
parallelen Tragwänden der normalen Zelle hervorgerufen w*erdec. 
schnell bestimmen. 

Es bleibt also im wesentlichen nur die Aufgabe, die Wirkung 
des übrigbleibenden Momentes zu betrachten. 

Bei der ganzen Untersuchung soll die Spannkraft des äußeren 
Tiefenkreuzkabels X^ in s^ als von den anderen nach innen liegenden 
statisch unbestimmten Größen unabhängig angenommen werden. Es 
wird also bei der Untersuchung des äußeren Feldes angenommen, 
daß dieses Feld an eine starre Zelle innen anschließt. Für die Be- 
rechnung der weiter innen liegenden Unbestimmten X wird jedoch 

der Einfluß der außen liegenden 
statisch Unbestinunten berück* 
sichtigt. Diese Annahme ist zu- 
lässig und bedeutet keinesfalls 
einfach ^^ ^ = . Sie entspricht 
dem auf Seite 85 durch- 
geführten analytischen Ver- 
fahren für die Auflösung der 
Elastizitätsgleichungen. Beson- 
ders bei Fachwerken mit sehr 
vielen Feldern ist dieses Vor- 
' > gehen empfehlenswert^). 

Für die Elastizitätsrechnung kommen in einem Feld nur 3 Dia- 
gonalen s in Betracht, deren Querschnitte mit JF\ , F^ und F^ bezeichnet 

werden. Da die Innenverspannung 
meist aus mehreren Diagonalen be- 
steht, wollen wir nur ein Ersatzkabel 
an Stelle der verschiedenen, vorhande- 
nen Kabel einführen. Zu diesem Zweck 
berechnen wir einen Ersatzquerschnitt 
der die gleiche Gesamtdehnung wie die 
ursprünglichen Querschnitte bedingt 




Fig. 13. 




Fig. 14. 



Dieser Querschnitt folgt nach der Gleichung: 



8 



-^#a = -^«a' • 



»8 



*8 



'8 



+ * 



//8 



(16) 



8 



Die Werte s^ und sJ' haben die in der Fig. 14 eingetragene Be- 



^) Es sind auch Verfahren ausgearbeitet worden, die durch Verlegen des 
Zerlegungspunktes den Einfluß auch des einen vernachlässigten Tiefenkreuz- 
kabels berücksichtigen. Da die Abweichung aber nur bei 1 oder 2 Feldern von 
Bedeutung ist, so sei dieser Punkt hier übergangen. 
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deutung. Haben die Diagonalen der Innenrerspaiinung sine andere 
Dehnungszahl wie die Haupttragkabel, bo läßt sich auch dies bei 
der angeschriebenen Gleichung leicht beriickeichtigen. 

Auf Grund der allgemeinen Arbeitsgleiohung und durch Zurück- 
greifen auf die Grundlagen der Statik hat Herr Dr. Heimann ein ' 
Verfahren ausgearbeitet, das wir in seinem Ergetuiis mitteilen wollen, 
um dann-auf anderem Wege etwas vereinfachte Ausdrücke abzuleiten. 




7i 

'IL 

Fig. 15. Fig. 16. 

Nach obenstehmder Fig. 16 bedeutet: 

Mit den Hilfsgrößen: 

V = ■— EF,, ■ sin'a , Q = -7— EF,, ■ sin» Ä , r = V-x ^F,., 

4«, ' 4«j ' 2«,' ' 

wobei 



^ir-t + f' + r-p) 
werden die UFsprimglioh angegebenen Stabflpannungen durch Torsion : 

E-F,, v-h p-M^ — q-M, 

'~ 2!,' p-i + q-r + rp 

EF„vli rM, + tM, 
' *V pq + q-r + r-p 

E-K-.-K r-K+P- M^ (,„ 

Han geht z. B. für den Hauptbelastungsfali B zweckmäßig so 
vor, daß man sich zunächst die GeeamÜast im B-FaJl, die an 4 Kno- 
tenpunkten in der Ebene einer Tiefenkreuzverspannung wirkt, er- 
rechnet. Sodann wird der senkrecbto Anteil V und der wagrechte 
Tan Url**, PlocmiBMUtli. 4 
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Anteil H bestimmt. Als Hilfsgrößen kommen dann 

H,-X und F, + F„ 

für Torsion in Betracht. 

Nach Berechnung der Hilf s werte p^ q und r für die einzelnen 
Felder, kann man den Nenner des Wertes S bestimmen. Bei der 
Berechnung der Momente im Zähler ist zu beachten, daß ent- 
sprechend Fig. 16 2»^ als Hebelarm der senkrechten Kräfte vom 
Symmetriepunkt aus gerechnet wird und daß das Vorzeichen der 
wagrechten Momente M^ im allgemeinen dem der senkrechten Mo- 
mente M^ entgegengesetzt ist. 

Die Bechenarbeit bei diesem ursprünglichen Verfahren ist noch 
etwas groß, wir wollen im folgenden etwas einfachere Ausdrücke ab- 
leiten. 

Der Grundgedanke bleibt derselbe, wie er auch bei Löschner, 
„Brückenträger als Raumfachwerk", zum Ausdruck gekommen ist: Die 
statisch unbestimmten Größen werden nur durch ein Moment her- 
vorgerufen, nachdem die beliebig wirkende äußere Last auf eine sym- 
metrisch wirkende zurückgeführt ist. 

Die in obenstehender Fig. 16 zugrunde gelegten Bezeich- 
nungen sollen beibehalten werden. Außerdem wird zunächst überaU 
eine, gleiche Elastizitätszahl vorausgesetzt. Die Berücksichtigung ver- 
schiedener Elastizitätszahlen etwa oben und vom ist nicht schwierig. 

Für die 3 Diagonalen des betrachteten Feldes sind die Werte 
S^y S^ und Q in folgender Tafel 6 zusammengestellt: 

Tafel 6. 

SS « 



(Spaimung im Hauptsystem) (Spannung infolge 2«= — 1} E^F 

^^~EF^ 



^0 h V 


»1 


O '^M , s 







K 1 



e.=-i 



»8 



ei = 






Damit ergibt doh der Wert von X. = ~ ^'^''^ . . . . (18) 



v-k-Si-E-F^ v•h•s^•E•Ff 

"*• 7» TS Tl 



V-B -P, «1* ■^•■''8 2■s^*^E^F^ 
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Diese Gleichung laßt sich vereinfachen zu: 

_ ^,-2-.F, (-lf,.V..F,+lf,.,,«-F,) 

Das Vorzeichen von M. und von M^ ist besonders zu beachten. 
Wenn man eine andere Diagonalanordnung als die oben gezeichnete 
zugrunde legt, so können sich die Vorzeichen entsprechend ändern. 
Der Faktor 2 tritt im Nenner nicht bei jedem Glied auf, da das 
Tiefenkreuzkabel, im Gegensatz zu den anderen Kabeln, nur einmal 
vorhanden ist. 

Bezeichnet man den zweiten Teil des Ausdrucks (19) mit £, so 
folgt die Gleichung (19) in der Form: 

Da Ä=X., so ist S.=-\*B. wo 

^- 2s,^F,F, + 28,^F,F,-{-s,'F,F, " ' ' ^^"^^ 
Der Wert von S^ = S^ — Z^^Ä, 

o a 

Die oben angeschriebenen Entwicklungen eingesetzt, ergibt: 



zusammengefaßt : 

• t; h [■"• "T " 'i ,^8 F,F,-^2 «,« i^a Ji + 2 »,» F^ fJ 
oder unter Verwendung des oben berechneten Wertes B 



8, 



A(^. + *) (2«^) 



Für Sf ergibt sich in gleicher Weise: 

"*«- «.* vh -\-a^'F,F^-\-2s^'F^F,-{-2s,»F,F, 

oder 



S. 



= ;Ä(^--*) (20«) 



Diese Formeln sind schnell und bequem anwendbar. 
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Durch einige Umformung kann man sich stete übeizengen, daß 
in den oben auf Seite 49 angeschriebenen Gleichungen (17) die glei- 
chen Werte dargestellt sind. Es ist zwar möglich, die Werte S^ und' 
S^ durch Zusammenfassen der Werte M^ und M^ zu If^ in eines 
symmetrischen Ausdruck zu überführen. Die Rechenarbeit wird 
jedoch in diesem Falle nur vergröBert. Wir schreiben deshalb 
kurz das Ergebnis an: 

Die Bedeutung dieser Formel liegt im besonderen anch dann, 
daß man vordimensionieren kann. Man wird sich dann den Mittel- 
punkt der verschiedenen Lasten ebenso wie den Schwerpunkt der 
angewendeten Kabel von vornherein festlegen und so anordnoi, daß 
die einzelnen Tragwände bestimmte, ihnen etwa vorher zugedachte 
Belastungen aufnehmen. 

LFM 




Fig. 17. System der betrachteten Nonnalzelle im B-Fall. 

Beispiel. 

Die dargestellte Methode, die von allen beschriebenen Rech- 
nungsarten bei weitem die einfachste ist, soll an dem Beispiel der 
Normalberechnung der Flugzeugmeisterei, das öfter zu Vergleichen 
herangezogen wurde (siehe Seite 63, 73, 81, 91, 130, 205, 257 
und Fig. 25 und 52), zahlenmäßig durchgeführt werden. Der ver- 
fügbare Raum gestattet leider nicht eine ausführliche Wiedergabe 
dieses Beispiels. Da aber hier öfter auf den gleichen Fall Bezug 
genommen ist, werden die Angaben sich auch so zu einem einheit- 
lichen Bild ergänzen. 
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£8 sind zunächst einige Hilfswerte za berechnen. 

1. Berechnung der Ersatzkabel für die Innenverspannung. 
Nach Fig. 14 und Gleichung (16) 



ergibt sioh für die beiden Felder des betrachteten Zweistielers, unter Berück- 
sichtigung eines Verhältnisses der Elastizitätszahl von Draht zu Kabel wie 1 
zu 0,6^ folgende Tafel 7: 





m 


m 


m 


cm 


' cm" 


cm* 


^8 

cm' 


Feld 1 

„ II oben 

„ II unten . . . . •. 


1,526 
1,281 


1,526 
1,281 


2,72 

2,155 

1,722 


0,25 
0,35 
0,35 


0,0491 
0,0961 
0,0962 


0,139 
0,230 
0,096 


0,230 
0,270 



2. Die Knotenpunktslasten für den B-Fall werden aus den festliegenden 
Knotenlasten der Normalberechnung derart zusammengestellt, daß die Knoten- 
lasten oben und unten für zwei zusammengehörige vordere und hintere Knoten- 
punkte addiert werden. (Bei einer ganz neu aufgestellten Berechnung wird 
man nur die Summe der Lasten oben unmittelbar bestimmen.) Dann werden 
die Lasten des Hauptfalles B in einen Anteil in Richtung der Innenverspan- 
nung H und in einen Anteil F, der in der Ebene der Hauptverspannung liegt,* 
zerlegt. Die Beiwerte bestimmen sich bei der vorgeschriebenen Lastrichtung 
mit r = 186, Ä = 180 und e = 80cm: 



B schräg = 



i 



--?■' 



B schräg = 



^r-.«"-' 



1 J3V8"80 

3 "^ 3180 



B wagrecht : 

B wagrecht = 0,333 B + 0,420 B = 0,758 JB = fi 



Tafel 8. 





oben 


unten 


Knotenpunkte 


2 

4 


6 

8 


1 
3 


5 

7 


bot» 
1 


— 110 kg 
+ 552 „ 


- 91kg 
+ 453 „ 


- 63kg 
+ 315« 


- 71kg 
+ 359, 


Z == 


+ 442kg 


+ 362 kg 


+ 252 kg 


+ 288 kg 


F=0,985 = 
sobräg 


+ 432 kg 


+ 354 kg 


+ 247kg 


+ 282 kg 


JT— 0,753 B — 
wagreoht 


+ 332 kg 


+ 272 kg 


+ 189 kg 


+ 217 kg 
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Als Hilfewerte für die weitere Berechaung werden noch folgende SmnmeQ 
in den beiden Feldern aufgestellt: 



Feldl 

Ho — fi« = 382 — 189 = 148 kg 
Fo + 7, =482 + 247 = 679 kg 



Feld II 

272 — 217= 55 k« 
354 + 282 = 636 k« 



3. Nach den allgemeinen Gleichungen oben (20) werden noofa folgende 
Hilfowerte gebraucht 

I. Feld rechts. 

l-V-^a-^i-^l- 182,5». 0,0687. 0.2800= 96000 

- 2 . «,« . J?i .F; = 2 . 320,2» . 0,2300 • 0,0336 = 484 000 

2 . «,» . J?; .F; = 2 . 272,0» . 0,0836 • 0,0687 = 92500 

Summe = 672600 

II. Feld. 
1 V-^i-P'a = 1 • 182,5». 0,1000. 0,2700 = 164000 
2 . «B» . .P, . J?V = 2 . 242,7» . 0,2700 . 0,0336 = 254000 
2 . «3» . J?\ . JF, = 2 . 1 93,8» • 0,0336 . 0,1000 = 49000 

Summe = 467 000 



Hüffiwert 






vr 



I. Feld 
182,5 



80-186 

320,2 

80 . 186 

272,0 
80* 186 



= 0,0128 



= 0,0216 



= 0,0183 



U. Feld 
182,5 



80- 186 

242,7 
80. 186 

193,8 
80. 186 



= 0,0123 



= 0,0163 



= 0,0130 



Unter Beachtung der Hebelsarme, die in obigem Querschnitt Fig. Nr. 69 b 
für die verkleinerte Rippe darstellt, ergeben sich jetzt die senkrechten und 
wagrecbten Momente 

I. Feld 
M, B-Fall = 60.679 = + 40700kg.om 
3Cr B-Fall == 93 . 143 = — 13 300 kg • cm 

Bei den Momenten des zweiten Feldes ist zu beachten, daß von dem 
ersten Feld ein Beitrag entsprechend der angeschriebenen Gleichung über- 
nommen wird. Das Vorzeichen für das^wagrechte Moment ist bei den weiter 
innen liegenden Feldern in den meisten Fällen umgekehrt wie außen. 
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n. Feld 
Jtf/ B-Fall = 60 • 636 = 38 100 kg • om 
Jf/B-Fall = 93. 55 = — 5 100 kg. cm 

lC = lf; + Ä,.!^== + 38100 + ^^-162 = + 46600kg.cm 

H, = if.' + S,~ = - 5100 + ^^.366 = + 15000kg.cm 

Mit diesen Hilfswerten ergeben sich sofort die Stabkräfte ßf^, S^ und S^ 

im ersten Feld: 

I. Feld. 

8^= 2 0,0336^ 0123 ^_ 40 700- 320,2». 0,23 — 13300- 272». 0,0687] 

2 0,0336 ■ 0,0123 ■ (—327 200 000 000) 
^* ~" 672 500 

. 2-3,36. l,23.(-327,2) 

^i = 6:725 = -408 kg 

8^ = 0,0216 • [+ 40 700 — 33 200] = 0,0216 . 7 500 = 162 kg 

8^= 0,0183 . [— 13 000 + 33200] = 0,0183 - 20000 = 866 kg 

Bevor man die Rechnung weiter fortsetzt, ist die Nachprüfung von 8^ 
gegen X« wichtig. Es ergibt sich in unserem Fall aus 8^= — 408 kg gegen 
X« = — 439 kg in der Normalberechnung eine befriedigende Übereinstimmung 
(vgL auch Seite 84 und 88). 

Man kann dann weiterhin berechnen: 

Sg-e:«, als Beitrag in den Holmen 

8^v:8^ als Beitrag in den senkrechten Stielen 

i9g . c : 4^ als Beitrag in den Holmen 

8^'h:8^ als Beitrag in den wagrechten Stielen 

S^'hiSi als Beitrag in den wagrechten Stielen 

8i-vt8i als Beitrag in den senkrechten Stielen. 

Die endgültigen Stabkräfte für das erste Feld ergeben sich nun, in- 
dem man die so errechneten Kräfte aus Torsion zu den Kräften der symmetri- 
schen Belastung (aus einem einfachen, wagrechten od^r senkrechten Kräfte- 
plan) hinzufügt. 

Bevor wir einzelne Kräfte zum Vergleich selbst ausrechnen, soll unter Be- 
nutzung der bereits angeschriebenen Hilfswerte auch das zweite Feld er- 
rechnet werden. Es ergibt sich wie oben: 

8, = ^'^^^e^OO^ f- ^^ 600-242,73-0,27 -f 15000- 193,8»- 0,1] 

5, =- ^^~ [- 1 78000 000 000 + 1 1 000 000 000] 

«1 == 0,0123 (— 24000) == — 297 kg 

8^ = 0,0163 (46600 — 24000) = 0,0163 - 22 600 = 870 kg 

S| == 0,0130 (-f 15000 + 24000) = 0,013 39000 == 607 kg 
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Auch hier findet man 8^ mit 297 kg in genügender Übereinstimmung mit 
dem Wert Xi der Normalberechnung von 279 kg. 

Zur Bestimmung der endgültigen Ötabkräfte wird man im allgemeineD 
mit der im Anfang angeschriebenen „Tiefenkreuzbelastung" zwei Kräfteplai^ 
zeichnen, die für die vordere und hintere Tragwand ebenso wie für die obere 
und untere Tragwand gleiche Stabkräfte ergeben. Da sieh das analytisohe V^- 
fahren hier schneller verwenden läßt, werden diese Kräfte für einige Stabe ab 
Beispiel im folgenden unmittelbar angeschrieben. 

D, hinten = 162 + 5^— = 585 kg ^ 

Avorn =162-?^.?|^ 423 kg 

T^ cnA 679 + 636 242,7 «„^ ^rr ^oe l 

i>j vom = 370 -J- r~- = 370 — 855 = — 485 kg 

1 Q1 K 04.0 7 « 

A unten =370 + ^.^^^ = 370 + 855 = 1225kg 

a lob 

n V . Ki^n I (260 + 245) 193 ,,^^, 
Ca hinten =507 + ^^ ^ ^ -gg-=1105kg 

Es ergibt sich überall eine genügende Übereinstimmung, die bei mehr- 
feldrigen Flugzeugen noch besser wird. 

Daß das Verfahren im Ganzen eine bedeutende Arbeitserleichterung dar- 
stellt^ dürfte damit wohl erwiesen sein. — 

C-Fall. 

Für den C-Fall ist im ersten Feld 
das senkrechte Moment = . Es »- 
gibt sich nebenstehende Figur 18. 
Das wagrechte Moment ist: 

Unter Benutzung der Knoten- 
lasten des ersten Feldes mit 264 
und 468 kg wird die Kraft C 

Fig. 18. Der Hebelsarm vom Sym- 

metriepunkt aus ist a = 120 cm 
und damit das Moment = M„ = 490 • 1 20 = 4 • 14 7000 kg • cm 

Wir wollen hier nur die Große S^, die der statisch Unbestimmten X« ent- 
spricht, ermitteln. 

Aus den bereits verwendeten Hilfswerten ergibt sich unmittelbar: 

2 0,00 336 0.01 23 
S,= 672 500 • ^- ^^700>820«-0,23 = 550 kg 

Es zeigt sich also, daß auch hier die Berechnung wesentlich schneller zum 
Ziele führt. 

Für das zweite Feld ist freilich das senkrechte Moment nicht Null, son- 
dern wie oben aus dem ersten Feld zu übernehmen. — 
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Die durchgeführte Methode läßt sich in besonderen Fällen 
noch weiter ausbilden. 

Sind die zwei enteprechendea Fachwerkscheiben , d. h. im 
^wefientlichen ihre Kabel, nicht gleich stark ausgeführt, so ist der 
geometrischen Symmetriepunkt Ä der Tiefenkreuzebene nicht mehr 
der Punkt, in dem die Zerlegung der äußeren Kräfte stattfindet. 

Der Elastizitätsschwerpunkt A' und seine Koordinaten 
^werden dann aus der Bedingung bestimmt, daß dort angreifende 
Kxäfte keinen Beitrag zu der Tiefenkreuzverspannimg liefern, d. h. 
die Tiefenkreuzwand nicht deformieren. 

Wir legen folgende Fig. 19 zugrunde: 




In dieser Figur habe der Elastizitätsschwerpunkt A' die Koor- 
dinaten a und h, die bestimmt werden sollen. Wir bezeichnen mit 
Q^^ und Q^^ die Anteile der wagrechten Gesamtlast Q^ auf die obere 
und untere Tragwand. 

Entsprechend sind für die vordere und hintere Tragwand 
Q^^ und Q . die schrägen Anteile. Mit d^^ sei die Verschiebung des 
/Punktes 4 in Folge und in Richtung einer dort angreifenden Last 1 
bezeichnet. Entsprechend d^^ . Da die Verschiebungen des Punktes 
1 und 4 in Richtung der schrägen Haupttragwand gleich groß sein 
sollen, so ergibt sich die Bedingung: 

Qy.'^l = Qyk'^4 (21a) 

Hierbei ist: 

d,,=2sj''e und (5,,=2:v-ö 

wobei die Summe sich nur über die Glieder der vorderen bzw. hin- 
teren schrägen Tragwand erstreckt. 
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Dieses eingesetzt ergibt aus Gleichung (21a) 

Außerdem besteht nach dem Hebelgesetz die einfache Beziehung 



,yV 



Dadurch gewinnen wir die Bedingungsgleichung für b: 

- — h 

2 \^ 2S^^'0 

2 ~ 
Diese nach der Unbekannten b aufgelöst, ergibt: 

Durch eine entsprechende Betrachtung findet man: 

2(2S,'.ß-{-2S,'.Q) ■•;••• ^ 

Die Form dieser Gleichung läßt ohne weiteres erkennen, daß b bzw. 
a zu Null werden, wenn die Deformationen von zwei entsprechenden 
FachwerksG^eiben gleich sind. Da sich die Summen bei dem Flug- 
zeug im wesenthchen nur aus den Beiträgen der Diagonalen zu- 
sammensetzen, so könnte man auch für a und b noch weitere 
ins einzelne gehende Formeln ableiten, ähnlich wie dies auf 
Seite 258 fF. geschehen ist. Streng genommen müßte an jedem 
Tiefenkreuz die Berechnung des Nullpunktes von neuem vor- 
genommen werden. In den meisten Fällen wird ein Mittelwert 
genügen. Statt die Längenänderung des Tiefenkreuzes selbst zu 
betrachten, kann man auch die Verschiebungen in den beiden 
Hauptrichtungen zur Berechnung der beiden Koordinaten be- 
nutzen. 

Nach Bestimmung des Nullpunktes ist an zweiter Stelle die 
Verteilung der Querbelastung infolge des übriggebliebenen Mo- 
mentes von Wichtigkeit. Wenn wir nicht den oben ausführlich be- 
schriebenen Weg einschlagen wollen, so ergibt sich die folgende 



Allgememe Formeln für die Stabkräfte der normalen Zelle. 



59 



Etechniingsmethode. Das statisch unbestimmte System wird dabei 
^vriederum gelöst, ohne die allgemeinen Elastizitätsgleichungen aasführ- 
licH von neuem aufzustellen. Wir . 

legen folgende Figuren zugrunde. 





Fig. 20. 



Fig. 21. 



'"tf i^» 



Für die Aufnahme des Momentes haben wir zunächst die Gleich- 
gewichtsbedingung 

lf^ = Q-(Z=F.-<+l^,.-^ (22) 

Die Verteilung der Werte p^ und p^ muß durch Elastizitatsbetrach- 
tungen gefunden werden. 

Dies soll auf doppeltem Weg geschehen. 

1. Das Tiefenkreuzkabel soll die gegenseitige Verschiebung der 
Punkte 1 und 4 verhindern. Die Verschiebung setzt sich aber aus 
einem' Beitrag der wagrechten und der schrägen Belastung zusammen. 
Aus nebenstehender Fig. 22 läßt sich ohne 
weiteres die Gleichung ablesen: 

Beitrag I e \ ^"ße/fra^I 

Entsprechend ergibt sich die Gleichung: 

Beitrag 11 / 

Da nun die Summe beider Beiträge Null sein p- 22. 

soll, so ergibt sich: (Wenn man will, kann 
man genauer den Beitrag des Tiefenkreuzes selbst nicht = setzen, 
sondern genähert sofort in die erste Rechnung einführen.) 

Beitrag I + Beitrag II = 




a 



a 
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oder 

d +d . f 

2. Zu demselben Ergebnis gelangt man, wenn man nach Fig. 21 
die Diagonale a, analytisch ausdrückt und ihre Verlängerung =" 
setzt. 

< = ie + Ko + KuY + if- «5.. - «».*)' 

Vernachlässigt man bei der Entwicklung der Quadrate dieser Glei- 
chung die Werte höherer Ordnung, so ergibt sich: 

d. h. das gleiche Verhältnis wie oben 

^sv + ^tÄ « 

Es sind jetzt nur noch die Werte d^ und d^ durch die Stabkräfte 
auszudrücken. 

Unter Benutzung der gleichen Bezeichnungen wie v^orher folgt: 

^UO Jrw "•* •-'o « ICH Jrt0 ^^ *^u ^ 

SO daß die endgültige Gleichung lautet: 



p, e{2S^^.Q-\-2:s^*-Q) 



(23) 



Wir gehen nun'noch von dem gestaffelten Fachwerk auf das einfachere 
System der rechtwinkligen, ungestaffelten Zelle über. Dafür wird: 

*==/• und l = e 
so daß sich ergibt 

Aus beiden Gleichungen (22) und (24), zunächat eine unbekannte 
Querbelaatung ermittelt, folgt: 



p, = Qi 
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im besonderen Falle die Nachgiebigkeit der wagrechten Scheiben 
gleich der senkrechten^ so ergibt sich 

Für den Fall, daB sich die Nachgiebigkeiten beider Scheiben wie die 
KLonstruktionshöhen verhalten, folgt 

Aus diesen Entwicklungen ist zu ersehen, daß mit Hilfe von be- 
sonderen Gleichungen dem mehrfach statisch unbestimmten System 
eines Flügelfachwerks besser und schneller beizukommen ist als auf 
dem allgemein üblichen Wege. — 



h) Bweehnong der StabkriUte bei Terwendung eines Koordinaten- 
systems fflr das ganze Tlngzeag. 

Die Anwendung dieser bekannten Rechnungsart auf die Flugzeug- 
zelle wurde von Herrn Diplom-Ingenieur Hatlapa in der Zeitschrift 
für Flugtechnik und Motorluftschiffahrt vom 26. Januar 1918 u. f . 
beschrieben. Sie gilt zunächst nur für statisch bestimmte Systeme. 
Will man sie auch auf statisch unbestimmte Fachwerke anwenden, 
so kann man, wenn man Zeit und Lust hat, für die einzelnen Be- 
lastungszustände das Verfahren wiederholen. 

Besonders bei gestaffelten kleineren Flugzeugen, bei denen die 
Stiele vielleicht auch noch seitlich geneigt sind, oder sobald sonst das 
Fachwerk nach allen Richtungen schief aufgebaut ist, wird das dar- 
gelegte Vorgehen zweckmäßig. Es liefert schematisch ohne große 
Gedankonarbeit, aber mit viel Schreibarbeit, die einzelnen Spannungen 
in dem Hauptsystem. Es zeigt sich jedoch, daß auch hier die aus^ 
lallende Gedankenarbeit durch reichliche Schreiberei wieder aus- 
geglidhen wird. 

Wir wollen zunächst die Darstellung von Herrn Hatlapa be- 
nutzen, jedoch mit den allgemein üblichen Bezeichnungen an Stelle 
der dort angeführten Sonderformeln. 

Wenn man mit S^ , S^ und S^ die drei unbekannten Stabkräfte 
eines räumlichen Knotenpunktes bezeichnet, mit «^, s^ und 8^ die 
Stablängen, mit s^^, s^^y «g^ die Projektionen der Stäbe auf die 
Z-Achse, mit «^ , $^ , s^ die Projektionen der Stäbe auf die 
Y-Achse, und mit s^^, s^^, s^^ die Projektionen auf die Z- Achse, 
wobei Xf Yf Z die Projektionen der bekannten äußeren Knoten- 
lasten auf die drei Achsen bedeut en,dann ergeben sich folgende 
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drei Gleichungen. Sie drücken aus, daß die Summen aller Teilkrafti 
auf drei Achsen bezogen gleich Null sind^). 



1. 



2. 



Ä^i-''+^«— - + ^/'' 



8, 



8, 



'S 



+x=o . . 



9 



s. 



8 



ly 



+s,^+s.^ 



«. 



+ y=o 



{25 



(25 b! 



3. 



*1 ^« *8 



+ Ä3^ + Z = . . 



(25 c 



/»;// 




Fig. 23. 




Das dort gegebene Beispiel auf 
die Normalbezeichnong umge- 
schrieben, liefert dann Big. 23 
und 24. 

Setzt man als Beispiel die 
angeschriebenen allgemeinen Glei- 
chungen zunächst am Binotal 3 
imten hinten an, so folgt: 

1. -B, + Z3 = 

2. +^3 + C,^ = 

3. -f.Ä, + c^.^ + Z, = 



Fig. 24. 



V 



Am Knoten 6, an dem mehrere Stabe des Spannturms und des Flügels 
zusammentreffen, ergeben sich folgende Gleichungen, von denen jedoch 
nur die drei Größen B^ und £^. sowie 63 unbekannt sind. 



1. 



2. 



3. 



^6« I ü ^9x l n 99x 



+ B,^ + B,^ + ff,i^+Z, = 



9» 



»V 



• v 



9s 



c^ ^ 



-B, -^ + «,^-^-0.^-0,-^ = 



^) Die zshlenm&Bige Festlegung aller Punkte des Flugzeuges doroh dra 
Koordinaten ist für die Ermittlung der Stiellängen, für die Herstellung and 
auch für die Zeichnung der Besohläge recht empfehlenswert. 
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63 



Bei der Verwendung dieser Gleichungen müssen besonders die rich- 
t^igron Vorzeichen beachtet werden. Im allgemeinen wird man alle 
Si^ckbkräfte von vornherein als Druck einsetzen. Ergibt sich nachher 
bei der Auflösung der Gleichung ein umgekehrtes Vorzeichen, so ist 
riio auftretende Spannung in dem Stabe ebenfalls umgekehrt. In 
uoserem Falle also Zug. 

Beispiel. 

Die öfter zu Vergleichen herangezogene Zelle der Normal- 
berechnung soll für den B-Fall nach diesem Verfahren durch- 
gerechnet werden. Es werden nacheinander an den Knotenpunkten 
1 , 3, 2 und 4 die drei allgemeinen Bedingungen des Gleichgewichts 
aufgestellt und danach jedesmal drei unbekannte Stäbe ermittelt. 

Der Untersuchung liegt folgendes Fachwerksystem ohne Tiefen- 
kreuze zugrunde (s. auch Seite 53, 205, 273 und Fig. 52). 



s^ m 




Die wagreohten und senkreohten Knotenlasten sind ans der Nonnalberech- 
nang der Flagseugmeisterei mit folgenden Werten für den B-Fall übernommen: 

«, = - 63kg, Q, = -110kg, J3, = ir, = + 42kg, 

& = + 815kg. (24 = + 552kg, fl, = ir, = + 74kg. 

Die Anfstellung der Gleichungen am Knotenpunkt 1) liefert: 

186 
oder B, = — 63 ygg = — 65,5 kg Zug. 

oder S, = — 65,5 + 42 = + 24 kg Druck. 



l.-Ä,^ + «i = 



2. 

3. 






Äi^-S, + H,= 
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Knotenponkt 3. 

1. -Ä,-^ + (2, = oder B, = + 815.1|5 = + 827 kp (Dniek 

2. A/+C,^y^=^0 oder ^' = + 294~ = + 26a M^ (Drock 



50 \ 152 
180/ 80 

= -157~ = -2Wk»(Ziig) 



3. 22,^4.8,4-0, ^ + B, = C, = - (42 + 244-327^) 



Am Knotenpunkt 2 oben ergibt sich: 

1. B.-^+A^ + «. = o 

2. 4,'+A^ + = il,' 808.^ = -280k» (Zog) 

8. — B.^-S, + fl, = S, = -f.74 — 65,5~ = 4-4Skf (Druck) 

Knotenpunkt 4. 
1. B,r^ + D,^ + Q,^0 

D. = - (552 + 827 . jg) ^ = - 867 • 1,78 = - ma kg (Zug) 
ii/=1542|~ + 510j|^ = 1250 + 430 = + 1680kg (Druck) 

(% = - (43 + 74-^327.^+ 1542 ~).^=-264.1,9=-610kr (Zu«) 

Da die Flugzeugzelle durch die Tiefenkreuzkabel von außen 
her in gewisse „Zonen" geteilt ist, deren Anordnung sich nach 
innen wiederholt, so kann man auch bei der Berechnung eine ge- 
wisse Gruppenbildung vornehmen. Die entsprechenden Stäbe 
kommen dann immer wieder in ähnlichem Zusammenhang vor. 

Wie die durchgeführte Rechnung zeigt, führt das ganze Ver- 
fahren mit einiger Beohenarbeit systematisch, sicher zum Ziel. Im 
Gegensatz zu den auf Seite 37 aufgestellten allgemeinen Formeln 
werden hier also keine Endformeln für die Stabkrafte aufgestellt. 
Ein einmal gemachter Rechenfehler kann sich leicht durch die 
ganze Rechnung ziehen. 
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Bei einfachen Systemen wird das Verfahren mit der Methode 
der Zerlegung in Momente (Seite 47) nicht die Wage halten können. 
.A^ußer der Berechnung des Hauptsystems ist hier immer noch X 
ixad Xj^ zu berechnen. Es hat auBevdem den Nachteil, dsS es immer 
sämtliche Stabkrafte des Fachwerks zugleich liefert, obwohl im 
S-Fall beispielsweise nur der Hinterholm oben und im G-Fall etwa 
nur der Hinterholm unten von Interesse ist. 

Für einen Einstieier dagegen, bei dem samtliche Kabel räum- 
lich schief geführt sind und die Stiele in keiner Hauptrichtung senk- 
recht stehen, wird es kaum ein Verfahren geben, das schneller wie dieses 
zum Ziel führt. 



6. Weiterentwicklimgen aus der normalen Zellenverspannung. 

Die Durchrechnung der normalen Zelle des Mehrstielers in den 
vier Hauptbelastungsfällen ergibt oft eine starke Beanspruchung 
des oberen Hinterholms für den B-Fall. Dies ist besonders unerwünscht, 
da gerade beim Hinterholm wenig Konstruktionshöhe zur Verfügung 
eteht. Auch die Druckkräfte in dem unteren Hinterholm für den 
OFaU werden durch die Wirkung der Tiefenkreuzkabel oft recht 
groß. Da nun nach den letzten Vorschriften sogar eine weitere 
Vergrößerung des C-Falls gefordert wird, so liegt es nahe, zu imter- 
suchen, in welcher Weise der Fachwerksaufbau der normalen, ver- 
spannten Zelle weiter entwickelt werden könnte. Außerdem ist zu 
berücksichtigen, daß bei großen Flugzeugen 
der D-Fall (Oberdruck) nicht mehr verlangt 
wird, so daß in vielen Fällen das Gegenkabel 
hinten entbehrt werden kann. 

Die erste Anordnung (Fig. 26) ver- 
legt das hintere Hauptkabel aus der 
hinteren Tragwand heraus und führt es 
räumlich mitten durch die Zelle nach dem Fig. 26. 

entsprechenden unteren Punkt der vor- 
deren Tragwand. Die übliche Verspannung der vorderen Tragwand 
mit Gegenkabeln, die Tiefenkreuzkabel und die Verspannung der 
starren Scheiben in den Flügeln oben und unten werden beibehalten. 
Es leuchtet ein, daß durch diese Anordnung beim Mehrstieier die 
Beanspruchungen bei weitem stärker als bisher auf die vordere Trag- 
wand hingeführt werden. Gerade die Hinterholme im B-Fall oben 
und im C-Fall unten erhalten dann geringere Kräfte. Freilich wird 
jetzt auch der A-Fall nicht mehr so gleichmäßig wie früher über die 

▼tn Orlef, FlngseogiUtlk. 5 
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ganze Zelle verteilt. Dies ist ein Nachteil. Es kommt indeasen 
nur für den Vorderholm oben eine größere Druckkraft in den Holmen 
in Betracht. 

Diese Zellenverspannung hat für die Durchführung der Berech- 
nung außerdem den Vorteil, daß bei mehrstieligem Aufbau des Poch- 
werks die Größen X^, X^ usw. in den Summengliedem jetzt nur noch 
mit den Holmkräften ineinander übergreifen und im allgemeinen 
vollständig getrennt von einander zu berechnen sind. 

Im folgenden soll dieser Aufbau, der von den Deutsch-Öster- 
reichern eingeführt wurde, und dort als E-Verspannung bezeichne 
wird, näher betrachtet werden. Die schon öfter zu Vergleidien 
herangezogene Normalberechnung der Flugzeugmeisterei wird auf 
dieses Beispiel ausführlich angewandt. 

Zunächst werden ähnlich wie bei der Normalberechnung einige 
neu auftretende Hilfsgrößen berechnet. 

Sodann werden für alle Glieder des Stabwerks allgemeine 
Formeln aufgestellt unter der Annahme, daß die Luftkräfte ini 
B- und A-Fall als wagrechte und senkrechte Enotenlasten be- 
kannt sind. Der allgemeineren Formeln wegen wird der B-Fall 
zuerst behandelt. 

Diese Formeln werden sodann zur Berechnung der Stabkrafte 
Sq ün Hauptsystem ausgewertet. 

Die Berechnung der statisch unbestimmten Größen erfolgt nach 
Aufstellung der allgemeinen Formeln für die Werte S^ und 5^. Es 
ergibt sich auch hier, daß die Entlastung durch die Tiefenkreuze im 
A-Fall meist ohne größere Bedeutung ist. 

Für den C-Fall werden neue allgemeine Formeln angeschrieben. 
Wegen der Beanspruchung der Gegenkabel f findet eine andere 
Kräfteverteilung statt. Die statisch unbestimmten Größen und die 
wirklichen Stabkräfte S werden dann in gleicher Weise wie im 
A- und B-Fall berechnet. 

Auf die Durchführung des D-Falls wurde verzichtet, da hier 
keine besonderen neuen Ergebnisse zu erwarten sind. 

Schließlich sind die Größtkräfte aller Fälle bei der neuen Ver- 
Spannung mit den Rechnungsergebnissen bei der ursprüng^chen 
Normalverspannung der gleichen Zelle verglichen. 

Bestimmung der Stabkriltte im Hauptsystem tür den A- und B-FaD. 

Zur besseren Erklärung der im folgenden aufgestellten Formeln 
wollen wir zunächst den Kräf tevei^lauf im Hauptsystem für den A- 
und B-Fall, d. h. bei Beanspruchung der Hauptkabel d^, d^\ d^ und dj' 
betrachten (s. Fig. 27). Da wir die Kräfte in den Tiefenkreuzkabeln wieder 
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als statiBoh Unbestimmte ansehen, so besteht das Hauptsystem in dem 
gezeichneten Schema (s. Fig. 27) ohne die Tiefenkreuzkabel g^ und g^. 
Die äußeren Kräfte seien als wagrechte und senkrechte Knoten- 
lasten Q und H gegeben. 

Die Wirkung der wagrechten Knotenlasten H macht weiter 
keine Schwierigkeit in der Berechnung. Diese werden unmittelbar 
in den Fachwerkscheiben der Flügel (oben 2> 4, 6, 8 und unten 
1, 3, 6, 7) weitergeleitet, ohne die Hauptstiele und Hauptdiagonalen 
des Fachwerks zu beanspruchen. 

Da das Fachwerk der vorderen Tragwand mit der Ebene: 
1, 2, 5, 6 in gleicher Weise wie bei der normalen Zelle als ein- 
faches, ebenes Fachwerk auch bei dieser Anordnung erhalten bleibt, 
so erfolgt die Aufnahme der senkrechten Knotenlasten in den 
vorderen Fach werkpunkten: 1» 2, 5, 6 wie vorher. Die Knoten- 
lasten dieser Punkte werden in die Richtung der Hauptstiele und 
in die Richtung der Flügelebenen oben imd unten zerlegt. Sie finden 
dort ebene Fachwerkscheiben, für welche die Kräftebestimmung 
einfach ist. 

Es verbleibt also nur die Aufnahme der senkrechten 
Kräfte in den hinteren Fachwerkspunkten 3, 4, 7, 8. Die 
Knotenlast am Punkte 3 wird zusammen mit der Knotenlast im 
Punkte 4 in einer durch das Raumkabel d^' gelegten senkrecht 
stehenden Ebene zerlegt. Die eine Teilkraft ergibt die Diagonal- 
kraft D^'; die andere Teilkraft, die in der oberen Flügelscheibe 
liegt, hat die Richtung von 4 nach 6' (der senkrechten Projektion 
von 5). Wie sich aus dem rechtwinkligen Dreieck 4, 5', 8 ergibt, 
kann die Diagonale 4 -j- 5^ welche der Kraft im oberen Flügel ent- 
spricht, in zwei Teilkrafte zerlegt werden. Die eine von diesen 
verläuft im Hinterholm oben weiter, und die andere dazu senkrecht 
stehende Teilkiaft beansprucht das Fachwerk des oberen Flügels. 
Damit wären die Knotenlasten 3 und 4 durch das erste Feld des 
Fachwerks räumlich nach dem Punkt 5 vorne weitergeleitet. Die 
dort angreifende Diagonalkraft D^' läßt sich ohne Schwierigkeiten 
in drei Stäbe zerlegen: in die Stielkraft B^ vorne, in eine Holm- 
kraft Ä^ und in eine dazu senkrecht stehende Innenstielkraft S^. 
A^ wird unmittelbar zum Rumpf weitergeführt. Die Stielkraft B^ 
beansprucht den inneren Teil der vorderen Fachwerkscheibe und 
S^ den inneren Teil des* unteren Flügelfachwerks. Damit ist die 
Wirkung der Knotenlasten Q, und Q^ bis zum Rumpf hin verfolgt. 
Bei mehr als zwei Feldern wiederholt sich derselbe Kräfteverlauf 
wie beim Zweistieier. 

Die Sjräfte Q^ und Q^ werden in ganz entsprechender Weise 
in einer Ebene, die durch das Kabel d^' senkrecht, d. h. in Richtung 

5* 
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der Kraft Q^ geht, zerlegt. Dabei ergibt sich wieder außer der 
Kraft Dy eine Drackkraft im Hinterholm mid eine wagrechte nach 
vom gerichtete Teilkraft, die durch das Fachwerk des Oberflögels 
innen aufgenommen wird. 

Wir haben also als Ergebnis: eine besondere Beanspruchung der 
vorderen Fachwerkscheibe, eine Mehrbelastung des mittleren Stieles 
vom imd eine entsprechende Entlastung der hinteren Stabe, die 
jetzt nicht mehr ab geschlossene Fachweikscheibe zusammengehören. 



Allgemeine Formeln bei Beanspmehung der Hanptdiagonalen eines 

r&omlieh verkannten ZweistielerB. 

j Stabkrafte S^ im A- oder B-FalL 

Obwohl im A-Fall nur senkrechte Kräfte Q und keine wagrechten 
Kräfte H auftreten, werden diese Formeln doch sofort allgemein far 
Q und H aufgestellt. Im A-Fall brauchen dann nur die Glieder mit 
J7 = Null gesetzt zu werden. 

Die benutzten Bezeichnungen sind weiter oben (Seite 37) bei 
Behandlung der normalen Zelle angeschrieben und auch in die fol- 
gende Abbildung (Fig. 27) eingetragen« 

Die fettgedruckten Werte weichen gegen die Kräfte der nor- 
malen Zelle ab. 

1. A/ =0 

2. B, =-«i-J 

8. E, =-«,J 

4. ^'=-(ft + «.)^ 

5. A = + («1 + «.)^ 

6. A'= + («. + «i)x 



7. S, =-(ä, + «,J) 

9. ilt=-[fix + fl. + («i + «3)xJ 

10. A.'^^[H, + H, + (Q, + q,)^]^ 



8 
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11. A,"=+[b, + H, + (Q, + Q,)^]^'- 

12. j," — [ai+B, + (^,+g,)«]^ 

13. C, =+[h, + H, + (Q, + Q,)^] 

14. C, =+[n,+H, + (Q, + Q,)^y-l 

15. M,^-[E, + H, + «i, + q;)^-(Qt+Q^^] 

16. Ci =+[fi. + fl4 + («. + «4)|-(0,+ 04)^]5 

17. C, =+[B. + fl« + (e. + «4)x~^<^«+ö*^T]T 

18. ^"=+ [fl.+fl4+(ft+«.)~(Q,+ 04)^]^-(«. + «.)J 

19. 4/=-[fl. + fl. + («. + «4){]-y-(«.+ «4)x 

20. ^"=-[^. + fl« + («. + 9«)j]T-(«. + W^ 



21. & =-(ft + ft + «5)x-(Os+04)5 



r. ,^ , ^.»-s 



-(«.+«.+«.+ 0«-|-06)ä 



22. JJ, =-(«,)^ 



d. 



28. D. = + («. + «. + «. + «. + %+04)x 

24. A' = + («, + «.) X 

25. K=-[lI, + S* + S,'+S, + (Q, + Q, + Q, + Q,)j\ 



s — e 



26. S, =-[n, + H, + H, + {Q, + Q, + <i,)^]-(Q,+ Q^^ 

27. S. =-[fl. + J4 + ^.+ («. + «« + «.)|-]+(0«+04)^ 
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fSr Fliigaeage. 



32 



28. <; =^ H,^H,~B^~H,-i-(q,-^<i, + Q, + <i,)j 

29. C, = fl. + B!.^J?,-f m-(«. + «. + «, + «^l 

-(«» + «.+«.+«^^-(0,4-04)^ 

+ («. + «, + «. + «,){] ^ - (Og+ Ol) ^ ~ 

- [b; + IT. + F. 4- fl, + (Ö, + <l, + <2, + <2.) J.] ^ 
-(ft+«4+«,+«.)x+(% + 04)^-7 



+ fii. + fl«+fl,4-fli + (ft + ft + «.+«.){] ^ 
-(«. + «. + «. -I-W^-Wa + O«)^ 

-[h, + H,+ E^ + B, + (Q, + q, + Q, + Q,)j^]^ 

-(«, + «. + «, + «.)^ + (0, + 04)--^~ 

4(0| + 04 + 07 + 08)^T 



86 
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Diese allgemeinen Formeln können in der gleichen Weise, wie 
für die normale Zelle im Anfang des zweiten Teiles geschehen 
\sty für verschiedene Fachwerkshöhen, Holmentfemungen, Spann- 
i^eiten nsw. im einzelnen naher betrachtet werden. Da jedoch die 
zugrunde gelegte Verspannungsart bis jetzt nicht die gleiche Be- 
dentnng gewonnen hat, wie die normale Zelle, so wird mit Bück- 
aiclit auf den verfügbaren Baum von dieser eingehenden Be- 
trachtung abgesehen. 




Fig. 27. 



In der Durchführung der Berechnung des Zahlenbeispiels selbst, 
die wir aus Mangel an Baum nicht ausführlich anschreiben können, 
wurden zunächst einige neue, von der ursprünglichen Berechnung 
abweichende Diagonalquerschnitte eingeführt. Entsprechend den zu 
erwartenden Spannungen wurden die Kabel d^ vom, innen und die 
Innendiagonale c^ unten, innen im Vergleich zur Normalzelle 'ver- 
stärkt. Der Querschnitt von d^' hinten, inpen wurde entsprechend 
schwächer angenommen. 

Für das Hauptsystem des C-Falles müssen neue, allgemeine 
Formeln aufgestellt werden. Entsprechend den gegebenen Formeln 
des B-Falles macht dies keine Schwierigkeiten. Durch die Wirkung 
der Gegenkabel f vom verschiebt sich das Kräftebild. Dies hat hier 
größere Bedeutung, da auch das Baumkabel seine Last von hinten 
nach vom abgibt. 

Die Berechnung der Stabkräfte infolge X^= — 1 ist bei der 
JEJ-Verspannung einfacher. Die Kraft X^ = — 1 in dem Kabel g^ 
deckt sich im Seitenriß mit der räumlichen Diagonale d^\ Die Kraft 
wird also an den oberen Fachwerkspunkten ohne Schwierigkeiten un- 
mittelbar in der schrägliegenden Ebene, die durch das Tiefenkreuz- 
kabel g^ und die räumliche Diagonale d^' gelegt werden kann, zerlegt. 
Es ergibt sich dann eine Druckkraft in dem oberen Hinterholm des 
betrachteten Feldes, die unverändert durch die weiter nach innen an- 
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Bchließenden Hinterholme weitergeleitet wird. Die DiagonalkrsftXfg' 
wird an dem vorderen Fachwerkdmotenpunkt unten in gleicher W^se, 
wie es für die Stabkräfte des Hauptsystems geschah, in drei Teilkr&fte 
zerlegt. Diese werden durch die ebenen Fachwerke der unteren und 
der vorderen Tragwände aufgenommen. Es zeigt sich jedoch, daB bei 
dem Zustand X^ = — 1 die Diagonalkräfte, die aus der nach unten 
geführten Kraft des räumlichen Kabels entstehen, von gleichen aber 
entgegengesetzt gerichteten Kräften infolge der unteren Kraft X^ am 
Punkte 1 aufgehoben werden. Durch die beiden entgegengesetzt 
gerichteten Kräfte X^ oben hinten und unten vom entstehen in den 
Hauptdiagonalen des ersten Feldes Zug- und Druckkräfte, die nur 
eine Beanspruchung der Holme in den weiter innen liegenden Feldern 
hervorrufen, die innenliegenden Diagonalen aber unbeansprucht lassen. 
In den oberen Diagonalen entstehen hierbei überhaupt keine Kräfte. 
Die Druckkraft, die beim Zerlegen in das Raumkabel entsteht, wird 
im Hinterholm allein weitergeleitet. 

Diese Betrachtung, die für den Zustand X^ = — 1 durch- 
geführt wurde, gilt in gleicher Weise für X^ und X^. Nur in 
dem zugehörigen Feld werden jedesmal die Diagonalen 
beansprucht. In den weiteren Feldern werden nur die übers 
Kreuz einander gegenüberliegenden Holme gleichzeitig gezogen bzw. 
gedrückt. 

Aus diesem Kräftezustand ergibt sich die UnabhängigKbit der 
verschiedenen Zustände X^ und X^ = — 1 voneinander, da bei 
der Berechnung der statisch Unbestimmten die Holmdeformationen 
im allgemeinen vernachlässigt werden können. Für die Durch- 
führung der Berechnung ist dies ein recht angenehmer Vorteil dieses 
Systems. Die obere Innenverspannung hat in diesem System also 
keinen Einfluß auf die statisch Unbestimmten und die Entlastung 
des Fachwerks. 

Im A-Fall ist hier in gleicher Weise wie bei der Normalver- 
spannung die Wirkung der Tiefenkreuze in den meisten Fällen zu 
vernachlässigen. 

Im C-Fall ergibt sich eine Verringerung der statisch un- 
bestimmten Größe vor allem im inneren Feld. Dies bedingt eine 
wesentliche Verkleinerung der Holmkraft unten hinten, die vorher 
gerade recht groß war. Da zur Wiedergabe der ganzen Berech- 
nung nicht der Raum zur Verfügung steht, geben wir nur 
folgende Zusammenstellung der größten Kräfte und den zahlen- 
mäßigen Vergleich mit den entsprechenden Beanspruchungen in der 
Normalzelle. Die Lage der Knotenpunkte und die Abmessungen 
sind die gleichen wie in dem Normalbeispiel der Flugzeugmeisterei 
(s. auch Seite 52). 
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usammenstellung der errechneten größten Kräfte für 
alle Fälle des ursprünglichen und neuen Systems. 

Tafel 9. 





Ursprünglich 


Neu 


Slia.b 


Kraft 
kg 


FaU 


Kraft 
kg 


Fall 


Dx 


+ 981 


A 


+ 981 


A 


I>^ 


+ 1443 


A 


+ 2180 


A 


!>,' 


4- 981 


A 


+ 971 


A 


I>\' 


+ 1441*) 


A 


+ 948 


B 


^1 


+ 569 


D 






J^. 


+ 975 


D 






^. 


+ 467 


D 






^, 


+ 772 


D 






c. 


-f 862 


C 


+ 848 


C 


c. 


-f 862 


C 


+ 848 


G 


c. 


+ 1858 


C 


+ 1441 


C 


c. 


+ 370 


A 


+ 363 


G 


Ci 


+ 370 


A 


+ 363 


C 


c. 


+ 566 


A 


+ 532 


G 


c. 


+ 566 


A 


+ 532 


G 


Cyl, 


1+ 629 


C 


+ 612 


C 


C^^s 


.+ 483 


C 


+ 394 


G 


B, 


- 486 


c 


~ 875 


B 


B. 


- 327 


B 


- 327 


B 


fi. 


- 807 


A 


-1878 


A 


B, 


- 823 


B 


- 373 


B 



• 


Ursprünglich 


Neu 


Stab 


Kraft 


Fall 


Kraft 


Fall 




kg 




kg 


• 


Jf, 


- 451 


G 


- 444 


G 


iS 


- 194 


A 


- 190 


G 


- 354 


A 
G 


- 332 


G 


s, 


- 290 


- 283 


G 


s. 


- 97 


A 


- 97 


A 


s. 


- 678 


G 


- 486 


G 


s. 


- 274 


A 


- 582 


G 


Ä,' 


- 465 


D 


+ 436 


G 


A," 


- 371 


D 


+ 655 


B«) 


A, 


- 991 


D 
G 


+ 2110 


B«) 


^ 


- 734 


- 722 


G 


A" 


-1468 


G 


-1345 


G 


A, 


-2982 


G 
A 


-2745 


G 


Ä^ 


- 792 


- 792 


A 


K 


- 477 


A 


- 626 


A 


Ai 


-1080 


A 


-1554 


A 


K 


- 638 


A 
A 


-1110 


A 


a: 


-1107 


- 958 


A 


a:' 


-1422 


A 


-1124 


A 


a\ 


-2782 


A 


-2262 


A 


A," 


-8224 


A 


-2485 


A 



Die Betrachtung dieser Zusammenstellung ergibt in dem neuen 
System eine Vergrößerung der Di agonal kraft D^, die sich mit einer 
Verkleinerung der Kraft D, beinahe aufhebt. Dieses Ergebnis war 
zu erwarten. Denn durch das Nachvomverlegen des räumlichen 
Kabels im ersten Feld werden die Knotenlasten außen von hinten nach 
vom übertragen. Sie müssen dann als größere Querkraft durch die 
Diagonale d^ weitergeleitet werden. Dafür wird die Diagonale d^' 
weniger beansprucht, da sie jetzt nicht mehr die weiter außen lie- 
genden Elnotenlasten Q3 und Q^ nach innen überträgt, sondern nur 
die beiden unmittelbar zugehörigen Knotenlasten Q^ und Qg. 

Bei den Diagonalen der Innenverspannung ergeben sich nur 
geringe Unterschiede. 



^) Die maßgebenden Kräfte sind fett gedruckt. 

*) D-Fall ist nicht berechnet, da kein großer Unterschied beider Systeme 
zu erwarten. 
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Fig. 33. 

Te^ldeh der KrSAten StabkräHe. 

Die Tafel 10 gibt den Vergleicli der Stabkräfte einer normal ver- 
Bpannteo und einer räumlich verspannten dreistieligen Zelle. AaBer 
dien Kräften und ihren Unterschieden wurden auch die Hauptbe- 
lastungefälle vermerkt, bei denen jedesmal die größten Kräfte auf- 
treten. In der Figur 33 sind die Innendiagonalen in einem Hauptfeld zu 
einem Kabel zusammengefaßt. Die Tiefenkreuzkabel sind in der Zu- 
aammenstellung wieder mit Q bezeichnet. 

Im Gegensatz zu dem Zweistieler spricht bei dem vorgeführten 
Beispiel die Rechnung im ganzen genommen weniger zugmisteo der 
neuMi Baum Vorspannung. 

Tafel 10. 



Stab 


Ursprüngl. 




Neu 


SUb 


UraprQngl. 


Neu 




Fall 


kg 


Fall 


kg 


^A 




Fall 


kg 


Fall kg 1 '^.^ 


O, 


A 


+ 2200 


A 


+ 2200 


_ 


ß. 


B 


- 660 





~ 660! - 


A 


A 


+ 39O0 


A 


+ 5900 


+ 2000 


Ä. 


B 


-1100 


B 


- niol — 


D. 


A 


+ 5000 


A 


+ 8000 


+ 3000 


K 


A 


-1870 


A 


- 3230;+ 1350 


ol 


B 


+ 2410 


A 


+ 2500 


+ 1000 


E, 


B 


-2440 


B 


- 1170- 1200 


A 


B 


+ 4550 


B 


+ 3850 


- 700 


K 


A 


-3060 


A 


- 57001+ 2700 


-dI. 


B 


+ 6080 


B 


+ 2800 


-3300 


K, 


B 


-3910 


B 


- 10901- 2800 


■F. 





+ 620 


Q 


+ 840 


+ 200 


^ 


A 


-J815 


A 


- 2275'+ 400 


t 


C 


+ 13S0 


C 


+ 1010 


- 400 


i. 


A 


-1915 


B 


- 570,- 1300 


C 


+ 2060 


C 


+ 660 


-1400 


A, 


A 


-4760 


A 


- 7460^+ 2700 














X 


A 


-5000 


A 


+ 870;- 4200 


0, 


c 


+ 1825 


C 


+ 1685 


- 150 


^.0 


A 


-8120 


A 


+ 18070,+ lOOOO 


(■i 


c 


+ 1700 


C 


+ 1575 


- 100 


-1.. 


Ä 


-8530 


A 


+ 3400- 5100 


d 


c 


+ 3260 





+ 3360 


+ 100 


^l 


B 


+ 520 


B 


+ 370 1- 150 




c 


+ 3030 


c 


+ 3110 


+ 100 


^> 





-1960 





- 1810'- 150 




c 


+ 3980 


B 


+ 4930 


+ 1000 


-*» 


B 


+ 3450 


B 


+ 4975+ 1500 




c 


+ 4080 


B 


+ 4890 


+ 800 


■^. 


C 


-5300 





- 5750'+ 400 


1' 


B 


- 860 


B 


-1600 


-1200 


A, 


B 


+ 7570 


B 


+ 16380 


+ 8800 


B 


- 840 


B 


-1600 


+ 1300 


■^11 





-8970 


C 


-11170 


+ 2200 




B 


- 430 


B 


-3080 


-2600 














§'. 


B 


- 390 


B 


-2580 


-2100 


G, 


C 


+ 1150 


C 


+ 990 


+ 150 


B 


- 380 


B 


-3840 


-8400 


Os 


C 


+ 950 


C 


+ 8IOI+ 150 


c« 


B 


- 360 


B 


-3890 


-3500 


G, 


C 


+ 688 


C 


+ 550 


+ 150 
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7. Einfluß und Berechnung der Tiefenkreuzkabel 

Lllgeinelnes zur statisch unbestimmten Berechnung der NormalzeDe. 

Der Einfluß der statisch unbestimmten Fachwerksanordnung 
wurde oben bei dem Verfahren der Momentenzerlegung, wie bei dem 
^erfaiiren der Einheitskräftepläne schon kurz berücksichtigt. Die 
A'^ixkung der Tiefenkreuz- oder Quer^erspannung soll hier zu- 
saramenhängend betrachtet werden. 

Wie schon an verschiedenen Stellen dargelegt, bringt jedes Tiefen- 
kreuzkabel eine neue statische Unbestimmtheit in das Fa^^hwerh. Es 
leuchtet aus Symmetriegründen schon ein, daß es keinen Skm hat, 
irgendeine andere Größe an Stelle des Tiefenkreuzkabels als sta- 
tisch Unbestimmte zu wählen. Würde man beispielsweise eine 
oder zwei Diagonalkräfte als statisch Unbestimmte einführen, so 
bliebe immer eine störende Unsymmetrie in dem Hauptsystem be- 
stehen. Prof. Reißner, Berlin ist zuerst in einer größeren Be- 
rechnung derart vorgegangen. Diesem Beispiel hat man sich später 
ganz allgemein angeschlossen. 

Im folgenden soll an einem normalen Beispiel untersucht werden, 
inwieweit sich die Größe der statisch Unbestimmten ändert, wenn man: 

1. außer den Kabeln die Dehnung der Holme und Stiele in 
der Rechnung berücksichtigt, 

2. ein anderes als das Hoog'sche Debnungsgesetz für die Kabel 
einfühlt, 

3. bei mehrfach statisch unbestimmten Systemen die genaue 
Abhängigkeit der einzelnen statisch imbestimmten Größen von ein- 
ander vernachlässigt und stets so rechnet, als ob das gerade unter- 
suchte Feld nach innen zu sich auf einen starren Körper abstützte. 

Der Einfluß der Biegungsmomente der Holme auf die statisch un- 
bestimmten Größen soll hier nicht untersucht werden. Prof. Dr. Pröll hat in 
der Zeitaohrift für Flugtechnik und Motorluftschiffahrt 1917 diesen Fall aus 
dem Prinzip der virtuellen Verrückungen heraus behandelt. 

Wir wollen hier nur darauf aufmerksam machen, daß wegen der gleich- 
zeitigen Wirkung von Knickung und Biegung auch in dieser Beziehung keine 
genaue Proportionalität besteht. Man kann also nicht schreiben 

lf=ifo~3i; X. — If* X* — .. 

wobei Mo das Moment im bestimmten Hauptsystem und Mg das Moment 
infolge X« = —l bedeutet. Deshalb ist auch nicht die allgemeine, lineare 
Elastizitatsgleiohung anzusetzen: 

wobei 
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Eb ist jedoch anzunehmen, daß bei den geringeren Langenandemngen der aof 
Knickung dimensionierten Stabe der Einfluß der Biegungsmomente nicht allzu 
groß ist. 

Die Untersuchung des Einflusses der Temperatur soll hier übergangen 
werden. Erst durch Anordnung der statisch unbestimmten Tiefenkreozkabei 
entstehen solche Spannungen in dem Fachwerk. 

Die Grundlagen der statiBch unbestimmten Berechnung 
sind im Flugzeugbau lange nicht so gut und einwandfrei wie z. B. 
im Brückenbau oder Eisenhochbau. 

Zunächst ist die Dehnung der üblichen Kabel nicht der 
Spannung proportional. Wenn man auch ein besonderes Dehnungs- 
gesetz in die Berechnung der statisch Unbestimmten einführt, so Ist- 
immer noch zu bedenken, daß die einzelnen Elabel oft mit recht ver- 
schiedener Last vorgereckt werden. Diese beträgt oft die Hälfte 
bis zwei Drittel der Bruchlast. 

Die Nachgiebigkeit der Anschlußkonstruktionen und 
der Beschläge, wo Eisen an Holz angreift, und die verschiedene 
Nachgiebigkeit der Spannschlösser ist schwer zu berücksichtigen. 
Diese Einflüsse hat meines Wissens Prof. Reißner zuerst in größeren 
Rechnungen berücksichtigt. Auch Montagefehler, die im Flugzeugbau 
häufig genug sind, bedingen Unsicherheiten der unbestimmten Be- 
rechnung. Man betrachte z. B. nur einmal in der Werkstätte das 
Anpassen eines Schwimmers an den Unterbau. Auch das Schwinden 
des Holzes wäre zu beachten. 

Die Theorie nimmt im allgemeinen die Unterstützung des 
Raumfachwerks am Rumpf als starr an, aber gerade bei dem 
Führersitz ist der Rumpf oben oft ohne wagrechte Versteifung und 
wird in Wirklichkeit in einer Art und Weise nachgeben, die bei 
den üblichen Konstruktionen kaum geschätzt werden kann. Ist der 
Rumpf nicht steif konstruiert oder kann aus einem anderen Grande 
die Zelle des Raumfachwerks nicht an den Rumpf als starren 
Körper angeschlossen werden, so sind Untersuchungen nach Seite 109 
dieses Teiles oder besondere Versuche vorzunehmen. 

Die Einspannung der Holme gegeneinander durch die 
Rippen ist derart, daß durchaus nicht jede Deformation eines 
Gelenksystems möglich ist. Ballenstedt hat in einem Beispiel bei 
besonderen Annahmen eine Entlastung von 40 v. H. errechnet Dazu 
kommt noch, daß die Holme über den Stützen in Wirklichkeit keine 
Gelenke haben, sondern durchlaufen. 

Die Mitwirkung des Stoffes der Bespannung in der Auf- 
nahme von Zugkräften ist ebenfalls schwer zu erfassen. 

Wenn man alle diese Punkte beachtet und dazu noch (vgl. Seite 12) 
die Unsicherheit in der Annahme der Luftkräfte selbst berück- 
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Bichtig;t, erkennt man wohl, daß die zahknmäSige Crenaiiigjkeit der 
statischen Berechnong nicht allzu weit ge tf iebc i i werden kann. 

Für die Wahl der Abmessnngen sei danuif aofmerkaam gemacht, 
daß bei zn großen Spannungen der hinteren Tiagwand in dem 
statisch unbestimmten System oft nicht eine Yentadmng, aeodem ein 
schwächerer Querschnitt größere Nadigiebigk^ nna damit eine Ver- 
schiebung der Lastaufnahme nach der vorderen Sdieibe bedingt. Je 
elcbstischer und nachgiebiger in gewissen Grenzen die hintere Scheibe 
in diesem Falle ausgeführt wird, desto mehr wird die festere vordere 
Scheibe zur Lastaufnahme herangezogen. 

I>ie Berechnung der statisch Unbestimmten in der üblichen 
Weise kann man außer der Hommtenmethode auch derart dnrch- 
f Uhren, daß man nicht die Knotenlast^i seihet in die Summen- 
glieder der Elastizitatsgleichung einfuhrt, sondern nur ihre Unter- 
schiede von vom und hinten bzw. von oben und unten. Es ist klar, 
daß bei symmetrischen Systemen nur die Unterschiede der äußeren 
Lasten die statisch unbestimmten Großen bedingen. Infolge gleicher 
Lasten und gleicher Durchbiegungen, beispielsweise vom und hinten, 
können die Tiefenkreuzkabel nicht beansprucht werden. 

Besonders wenn nur einige Stabe berechnet werden, ist dieser 
Weg vorteilhaft. Wir haben im folgenden dies Verfahren nicht 
angewandt, da wir die Rechenarbeit zur Gewinnung der neuen 
Größen S^ an Stelle der schon vorhandenoi Werte S^ für großer 
hielten. Zerlegt man die berechneten X^ schließlich in zwei Teil- 
krafte in den Haupttragwänden, so läßt sich der Einfluß der Un- 
bestimmten ebenfalls schnell ermitteln. 

Hittelwerte tfir die Entlastung durch die TIefenkreuzkabeL 

Für die Dimensionierung der Flugzeugzelle und noch mehr für 
überschlägliohe Berechnungen ist es von Bedeutung zu wissen, um 
wieviel vom Hundert die Tiefenkreuzkabel zur Entlastung der 
einzelnen Stabspannungen bei der normalen Zelle etwa beitragen. 

Wir haben im folgenden aus einigen Berechnungen derartige 
Mittelwerte herausgezogen« Es wurden stets dabei nur die größten, 
maßgebenden Kräfte berücksichtigt, also: 

im A-Fall der Vorderholm oben, 

n B- 99 n Hinterholm oben, 

rt C- n V n Unten, 

V D' fj n Vorderholm unten, 
die Haupttragkabel im A- und B-Fall, 
die Innenverspannung unten im C-Fall 
und die Gegenkabel im D-Fall. 
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Die Entlastung ist dabei auf 1 bezogen nach der Gleichung: 



5 
& 



z 

T 



wo S die endgülüge Stabkraft und 8^ die Kraft des Hauptsyatems 
ohne Tiefenkreuze bedeuten. Es ergibt sich vielleicht anter Be- 
rücksichtigung der Tatsache, daß im Flugzeugbau „bewährte Muster 
und Vorbilder" oft „im Unterton mitklangen", folgende doch recht 
weitgehende Übereinstimmung: 

Tafel 11. 



Flz. 

Ein- 

stieler 



Flz. 
Zwei- 
stieler 



Halb. 
08 


Halb. 
C'LS'l 


RuCn 
Zwei- 
stieler 


0,648 


0,625 


0,81 


0,472 


0,527 


0,57 


1,74 


2,03 


— 


0,78 


0,786 


0,35 


1,29 


1,21 


0,80 


0,75 


0,79 


0,63 


2,28 


2,12 


2,00 


0,85 


0,825 


0,35 



Mittel 
wert 
(etwa) 



Oberholm vorne ^ '-^ ' 
A-Fall . . fl . 

Oberholm hinten ^ >* -^ 
B-FaU . . . U Ä. 

Unterholm hinten ^^ i- ' 
OFall. . .A..': 

Unterholm vorne ^ * 

D-Fall . .i !' . 

Haupttragkabel vom 

A-FaU . \ . . / 



Haupttragkabel hinten 
B-FaU.'V . . -r- 

Innenverapannung unten 
C-Fall. ; / ; . 

Gegenkabel vorne 

D-Fall ' . ..-'.' 



1,06 


1,00 


0,511 


0,451 


2,47 


1,22 


0,74 


0,575 


1,06 


1,00 


0,61 


— 


2,47 


2,30 


0,745 


0,70 



0,9S 
0,55 
1,75 
0,75 
1,05 
0,70 
2,25 
0,75 



Auch Berechnungen von Siemens und anderen, die zum Ver- 
gleichen zur Verfügung gestellt wurden, ergaben ähnliche Werte. — 
Liegen Flugzeuge mit mehreren oder vielen Feldern vor, so haben 
eine Reihe von ausgeführten Berechnungen eine verhältnismäßig 
geringere Entlastung außen wie in Flugzeugmitte ergeben. 



a) EinUaB der verschiedenen Faehwerkstäbe des Flugzeugs auf den 

Wert der statisch unbestimmten Größen, 

Es ist im allgemeinen üblich, bei der Berechnung der statisch 
unbestimmten Größen einer normalen Doppeldeckeizelle in den 
Elastizitätsgleichungen den Einfluß der Hohne und der Stiele zu 
vernachlässigen. Bei der großen Längenänderung, welche die Kabel- 



\ 
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und Verspannungsorgane gegenüber den starren Holmen und Stielen 
besitzen, besteht diese Vernachlässigung auch mit Recht. Die Längen- 
änderung der Holme beträgt im allgemeinen ^/^ bis ^/^^ von der- 
jenigen der Kabel. 

Wer zum erstenmal eine statische Berechnung im Flugzeugbau 
ausführt, wird sich nur selten davon abbringen lassen, treu und 
brav sämtliche Glieder, d.*h. sämtliche Holme, Innen- und Außen- 
stiele, in die Rechnung mit aufzunehmen. 

Es soll deshalb im folgenden für das schon öfter benutzte Bei- 
spiel der Normalberechnung an einem Zweistieier gezeigt werden: 

1. Die Änderung der statisch unbestimmten Größen, wenn man 
nur die vier Hauptkabel und die beiden Tiefenkreuzkabel berück- 
sichtigt, also gegenüber dem gewöhnlichen Verfahren auch noch die 
Verspannung in den Flügeln selbst als starr annimmt. 

2. Im Gegensatz dazu sollen andererseits sämtliche Stäbe 
und Glieder des Flugzeugs in die Rechnung aufgenommen werden. 

Es wird sich dann zeigen, in welchem Maße die einzelnen 
Glieder an der Größe von X teilnehmen. Wenn man noch ein 
Besonderes tun will, kann man, wie das Beispiel zeigt, die inneren 
Holmstäbe oder diejenigen Holme, die etwa einen verhältnismäßig 
kleinen Querschnitt besitzen, in der Rechnung berücksichtigen. Auch 
Rechnungsbeispiele von Reißner sprechen dafür. 

Za 1. Die Darohführung der Berechnung ohne Rücksicht auf die 
Innenverspannung, d. h. bei steifer Innenverspannung, ergibt sich aus 
dem folgenden und aus der bereits vorliegenden Normalreohnung der Flugzeug- 
meisteiei für den Hauptfall B durch Weglassen der Summenglieder für die 
Innenstiele C Bei der Mitwirkung der Rippen und der Steifigkeit des Flügels 
entspricht diese Annahme vielmehr den wirklichen Verhältnissen als die umge- 
kehrte. (Dies gilt nur für die Berechnung der statisch Unbestimmten, nicht aber 
für die Bemessung der Verspannungen selbst.) Es folgt dann die Tafel 12 
(vergl. auch Seite 88 und 91): 

Tafel 12. 



Stab 


K 


s» 


a 


So kg 


SaSj-a 


S«a 


Sa'« 


So'S^-a 


So'SyOL 


D, 


- 1,756 


.^ 


4440 


- 308 


.^_ 


^B_ 


13680 


2400 


^mmm 


D, 


+ 1.755 





4440 


+ 1542 








13680 


12016 





D, 


-1,33 


-1,33 


2250 


- 453 


3984 


3984 


8984 


1356 


1356 


D, 


+ 1,83 


+ 1,33 


2250 


+ 2265 


3984 


3984 


8984 


6778 


6778 


(i. 


-1 


... 


5060 


— i 




_ 


5060 




-^ 


ö. 


— 


-1 


5060 


— 


— 


5060 


— 




— 




Summe — 


7968 


13028 


40388 


22550 


8134 



r»n Orlei, FlogEOiicstatik. 



6 



/ 
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Die so gewonnenen Summenausdrücke in die Gleichung: 



^.= 



,2 



28SoL-Z8;ioL-:S{8^8^CLy 



eingesetzt^ ergibt: 

22560 • 13028 — 8134 • 7968 293 780 — 64 810 228970 



Z.= 



462,8 



X* = 



1 3 028 . 40 388 — 7968* 626,3 — 68,5 

Für X» ergibt sieh entsprechend 

8134-40398 — 22550.7968 328590 — 179670 148920 



= 4Wkg 



462,8 



462,8 



462,8 



= K21[f 



Zu 2. Da in der Normalberechnung eine Elastizitätszahl für die Kabd 
von £= 1290000 kg/cm* benutzt wird, so müssen die Holzholme mit dem 
Verhältnis der beiden Elastizitätszahlen mit 1290000:110000 = 11,72 und die 
Stahlrohrstiele mit dem Verhältnis 1 290000 : 2 150000 = 0,6 vervielfacht werdoL 

Entsprechend dem Vorgehen in der Normalberechnung sind zunäcfast in 



einer besonderen Tafel die Werte a = -=^- v = -s-'^et- 

Tafel 13. 



zusammengestellt. 



Stab 


J'cm« 


V cm 




V 


JZi 


0,943 


176 


' 


112 


B, 


0,943 


176 




112 


s. 


0,307 


76 




148 


s. 


0,275 


76 




166 


af. 


0,307 


76 




148 


M, 


0,275 


76 


0,6 


166 


s. 


1,068 


176 


VJ'V 


99 


J2, 


1,068 


176 




99 


s. 


0,338 


76 




135 


k 


0,275 


76 




166 


0,275 


76 




166 


K 


11,3 


160 




160 


^ 


11,3 


155 




155 


^' 


18,4 


130 




83 


K 


18,4 


130 




83 


A 


23,0 


155 




79 


^: 


18,4 


130 




66 


^s 


18,4 


130 


11,72 


66 


^s' 


24,2 


100 




48 


K 


24,2 


100 




48 


A^ 


12,0 


130 




127 


A4' 


12,0 


130 




127 


^ 


12,0 


100 




98 


K 


12,0 


100 


* 


98 



Die Tafel 14 umfaßt alle diejenigen Summenglieder der Stiele und Holme, 
die in der früheren Rechnung vernachlässigt waren. 
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Tafel 14. 










Stab 


s. 


s. 


a 


8o kg 


S^SyCL 


s«.« 


Sl'tx 


So-S^'Oi 


So'SyOL 




+ 1,025 


_ 


112 
112 


+ 66 
- 327 


— 


^_ 


+ 118 


+ 8 


— 


St 


4-0,438 

4- 0,438 
— 0,438 


— 


148 
166 
148 
166 


- 25 

- 43 

- 154 

- 270 


— 


— 


+ 28 

+ 28 
+ 32 


2 

- 10 

+ 20 


— 




+ 1,025 
1,025 
+ 0,438 
-0,438 
-0,438 


+ 1,025 
+ 0,438 
- 0,438 


99 

99 

135 

166 
166 


+ 254 
-1273 

- 182 

- 305 
491 


+ 104 
+ 26 
+ 32 


+ 104 
+ 26 
+ 35 


+ 104 
+ 104 
+ 26 
+ 32 
+ 32 


+ 25 
+ 129 
- 11 
+ 22 
+ 36 


+ 25 
- 11 
+ 86 


A" 

A," 


- 0,712 
-2,85 
+ 0,712 
+ 1,425 


% 


160 

155 

83 

83 


+ 250 
+ 250 

- 250 

- 500 


— 


^^ 


+ 81 

+ 1260 

+ 42 

+ 169 


- 38 
-111 

- 15 

- 59 


— 




+ 3,700 

-2,14 

-2,85 


+ 0,85 


79 
66 
66 


+ 112 
-1688 
-2126 


+ 248 


+ 56 


+ 1081 
+ 302 
+ 536 


+ 33 

+ 238 
+ 400 


+ 7 




-4,247 
- 4,795 
+ 1,425 

+ 2,14 


- 1,397 
-1,945 


48 

48 

127 

127 


-4186 
-4800 
+ 250 
+ 688 


+ 284 
+ 397 


+ 86 
+ 183 


+ 866 

+ 1100 

+ 259 

+ 581 


+ 854 

+ 1100 

+ 45 

+ 189 


+ 281 

+ 448 




+ 3,70 
+ 4,247 


+ 0,85 
+ 1,397 


98 

98 


+ 1415 
+ 2029 


+ 308 
+ 581 


+ 71 
+ 191 


+ 1342 
+ 1768 


+ 512 

+844 


+ 118 
+ 277 




Si 


imme=: 


1980 


752 


9891 


+ 4455 
246 


+ 1192 
-11 






+ 4209 


+ 1181 



Die neuen Summen in der Elastizitatsgleichong ergeben sieh duroh 
Addition der ursprüngliohen Werte, die den Zahlen von Seite 81 zusammen 
mü den Stäben C enteprechen, und der soeben berechneten Beiträge. 

28^8yai = 19S0+ 9624 = 11604 
SS^'Oi = 752 + 14684=15436 



j2^ 



:S8!:^x =9891+47000 = 56891 



2" So S^Ä = 4209 + 23344 = 27553 
2'Soßf^a = 1181+ 8276= 9457 

Der Wert der statisch unbestimmten Größen wird damit: 
^ 27558.15436 — 9457.11604 425310—109740 315570 ^„, ^ 



56 89M5 436 — 11604« 



878,17 — 134,65 



743 



V 945756,891-2755311,604 218300 ^^ ^ 
X,^ ^ i_ = --^^ = 294k|r 



6* 
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Der Fall einer Verstärkung der Tiefenkrenzkabel und eine Ausfahruce 
mit steifen Gliedern ist auf Seite 256 des II. Teiles genauer behandelt. & 
ergibt sich ein verhältnismäßig größerer Einfluß der Tiefenkrenzkabel. 

— Zusammenstellung. — 

Bei Berücksichtigung sämtlicher Stäbe, 

Holme, Stiele und Kabel . . . . X^ = 424 kg Z^ = 294 Iü: 

Bei Berücksichtigung aller Verspannungen, 

aber ohne Holme Z. = 439kg X^=279k 

Bei Berücksichtigung der Hauptkabel 
allein, ohne Holme und ohne Innen- 
verspannung -X:^ = 494kg 2L^=322k| 

Es ergibt sich also für X^ ein Unterschied von 55 kg, d&? 
sind etwa 13 v. H., durch die Vernachlässigung der Flügel- 
innenverspannung gegenüber der üblichen Berechnung. Bei J 
beträgt der Unterschied sogar 15 v. H. Daraus folgt also, dal) 
die einfache Beschränkung der Berechnung auf die Haupikabel 
allein bei geringer Flügelsteifigkeit nicht zulässig erscheint 
Andererseits ist demnach die Steifigkeit der Innenverspannuug 
von recht großem Einfluß für einen guten Ausgleich der 
Kräfte in den Haupttragwänden. Durch Verstärken der Inneo- 
verspannung kann in dieser Beziehung mehr erreicht werde: 
als etwa durch entsprechendes Verstärken der Tiefenkreuze oder der 
Hauptverspannung. 

Bei Berücksichtigung sämtlicher Stäbe ergibt sich jedod 
sowohl bei X^ wie bei X^ ein Unterschied von nur 15 kg, wa« 
3,5 bzw. 5 V. H. entspricht. Bei der bedeutenden Mehrarbeit 
welche die Ausdehnung der Berechnung auf sämtliche Stäbe er- 
fordert, kann man, wie das Beispiel zeigt, mit gutem Recht 
die übliche Berechnungsart beibehalten. Der geringe EinfluB der 
Holmstäbe auf die statisch unbestimmte Rechnung hat neben- 
bei den Vorteil, daß man den genauen V7ert der ElastizitatezaU 
der Hölzer nicht festzustellen braucht. Selbst bei Verwendimg 
der gleichen Holzart finden sich hier je nach Standort, Wucb 
und Lage des verwendeten Stückes die größten Unterschiede. 
(Die ursprüngliche, verbreitete Annahme, daß Esche eine größert 
Elastizitätszahl wie Fichte oder Kiefer habe, ist als unzu- 
treffend nachgewiesen.) — Bei größerem Einfluß der Holmstab« 
wäre es auch nicht mehr möglich, die Momentenmethode für dj« 
Längskraftberechnung derart einfach zu entwickeln, wie dies oben 
geschehen. 



\ 



l 



Einfluß und Berechnong der Tiefenkreuzkabel. 85 

b) Bereehnung der statisch unbestimmten Großen in einem normal 
aufgelianten Zellentaehwerk bei drei und meiir statisch Unbestimmten 

Sei mehr als zwei statisch unbestimmten Größen beginnt die 
übliche Berechnung und die Auflösung der Elastizisätsgleichungen 
schon auf einige zahlenmäßige Schwierigkeiten zu stoßen. Die ge- 
naue Berechnung für den bewährten Dreidecker von Caproni, der 
als Sechsstieier gebaut ist, wäre z. B. kaum durchführbar. Es wird 
deshalb im folgenden eine Rechnungsart entwickelt, die innerlich der 
Momentenmethode von S. 47 ff. entspricht (vergl. Fig. 76, jedoch 
normal verspannt). 

Die drei allgemeinen Elastizitätsgleichungen: 

2:s,s^Q-x,2s,s,Q-x^2:s,s,Q—x,2:s,s,Q^o . (27/1) 
:ss,s,Q-x,2s,s,Q-x,zs,s,Q-x,2s,s,Q = o . (27/2) 

2S,S,Q-X^2S,S,Q-X,2S,S,Q-X,2S,S,Q^0 . (27/3) 

sollen nicht mehr unmittelbar für sämtliche Stäbe der Zelle als drei 
Gleichungen mit je drei Unbekannten angeschrieben und gelöst werden. 
Infolge des geometrisch ähnlichen Aufbaues des prismatischen 
Fachwerks ergibt sich nicht nur bei gleichen Feldweiten, sondern 
allgemein, daß die Stabkräfte infolge X^ oder Xj^ oder X^== — 1, 
die wir mit S^, Sj und S^ bezeichnen, einander gleich sind. X^, 
X^ und X^ sind, wie bereits öfter verwendet, die Kräfte in den 
TiefenkreuaJ^abeln, X am weitesten außen und X. am nächsten 
zum Rumpf. Außerdem wird daran erinnert, daß hierbei der Zu- 
stand X. = — 1 sich nur über die innersten Stäbe erstreckt. Der 
Zustand X^ = — 1 erstreckt sich dabei über die inneren und mittleren 
, Stäbe. X^ = -T-l umfaßt sämtliche Stäbe innen, mitten und außen. 
Die erste der oben angeschriebenen Elastizitätsgleichungen (27), 
die sich aus d^ = ergibt, wollen wir als Grundform unverändert bei- 
behalten. Die darin enthaltenen Summen umfassen, wie dargelegt, 
nur die Stäbe im innersten Feld. 

Die zweite Elastizitätsgleichung zerlegen wir in zwei Teilsummen, 
von denen die eine wegen der angeführten Gleichheit der Werte S^, 
^^, ^i,> S^ und ^0 die erste Elastizitätsgleichung darstellt und außer dem 
zQgehörigen Tiefenkreuzkabel nur die Stäbe im innersten Feld umfaßt. 
Da diese Summe nach der ersten Gleichung zu wird, kann ihr 
Anteil in der zweiten Gleichung ohne weiteres wegfallen. Wir haben 
'V also als neue, zweite Gleichung eine Gleichung, die in den Summen 
nur noch die Stäbe im zweiten Feld umfaßt. Da aber für dim(*n 
Feld die Summe S^'Sj,'Q = ist, so fällt die UnbekannU; X^ völlig 
heraus und Gleichung 2) geht über in: 

^S^S^'Q — X^1^S^S,'Q — X,2:S,^'Q^(}\ . (27/SJaj 
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Genauer unterscheidet sich jedoch 2S^S^'Q von HS^S^-q um 
den Beitrag des zugehörigen Tiefenkreuzes, der zunächst vernach- 
lässigt wird. Die angeschriebene Gleichung 2 a) umfaßt nur die Stäbe 
im zweiten Feld. 

Aus ähnlichen Überlegungen ergibt sich die Gleichung 3 a), wenn 
man die gesetzte zweite Elastizitätsgleichung von der drilton ab- 
spaltet, in der die Bei werte von X^ und X^ = sind und die dann 
nur Stäbe im dritten Feld umfaßt. 

i:S^S^-Q-X^2S^^^Q = (27/3ai 

Auch hier unterscheidet sich genau genommen Summe S^ • S^ von 
Summe Sj^'Sj, durch den Beitrag des zugehörigen Tiefenkreuzes. 

Es ergibt sich hieraus, daß die Auflösung der drei Gleichungen 
1), 2 a) und 3 a) an Einfachheit wesentlich gewinnt gegenüber den 
ursprünglichen Gleichungen 1), 2) und 3). Aus der letzten Gleichung 3a) 
kann die einzige Unbekannte X^ unmittelbar ermittelt werden. 
Dann wird unter Benutzung des errechneten X^ der Wert X^ aus 
der Gleichung 2 a) unmittelbar gewonnen und schließlich Z^ aus 3 a) 
durch einfaches Einsetzen der bereits berechneten Werte X^ und X^ 
gefunden. 

Daß sich die dargelegte Rechnungsart auch bei Flugzeugen, die 
wegen verschiedener F-Form oben und unten nicht ganz die gleichen 
Werte von 8^ und 5^ ergeben, genau genug anwenden läßt, zeigen 
die folgenden Beispiele. Bei der Gegenüberstellung der in den Bei- 
spielen errechneten Werte nach dem früheren und hier entwickel- 
ten Verfahren ist zu beachten, daß die Lösung von drei Gleichungen 
mit drei Unbekannten immer aus rein zahlenmäßigen Gründen kleine 
Unterschiede ergibt. 

Dem geübteren Statiker wird es nicht schwer sein, dabei auch 
den Beitrag der Tiefenkreuzkabel schätzungsweise in die Rechnung 
einzuführen. Bei weitgespannten Flugzeugen mit noch mehr wie drei 
Unbestimmten wird die Lösung nach der angegebenen Methode immer 
lohnender und auch immer genauer. 

Im folgenden sind für ein Beispiel, das einem ausgeführten 
Großflugzeug entspricht, zahlenmäßig die drei Gleichungen angegeben. 
Der Fehler, der durch Vernachlässigung der Beiträge der Tiefen- 
kreuzkabel entsteht, ist dabei zahlenmäßig zu erkennen. Nach Be- 
rechnung der Summenglieder, die wir hier übergehen, lautet Grund- 
gleichung (27/1) genau : 

5861— Z^- 9,495 — Zj. 9,495 — Z,. 10,905=0 . . . (1) 

Diese Gleichung bleibt bei der abgekürzten Auflösung und bei 
der ausführlichen Rechnung die gleiche. 
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Gleichung 2) lautet im aUgemeinen genau: . 

10061 — J^„. 18,41 — Zj. 20,44 — Z,. 9,495 = . . . (2) 

Zieht man davon die Gleichung 1) ab, so ergibt sich: 

4190 — J^^- 8,92 — J?j. 10,95 + Z,. 1,41=0 . . . (2b) 

Bei der vorher beschriebenen Lösung soll in dieser Gleichung 
der Beiwert von X^= 1,41, der den Beitrag des dritten Tiefenkreuz- 
kabels darstellt, vernachlässigt werden. Die Gleichung enthält dann 
nur noch zwei Unbekannte X^ und X^ 

4190 — Z^- 8,92 — Zj. 10,95=0 (2a) 

Gleichung 3) lautet im allgemeinen: 

14771— X^. 37,86— Zj.l8,42 — X,. 9,495 = . . . (3) 

Zieht man davon die oben angeschriebene Gleichung 2) ab, so 

ergibt sich: 4720 — Z„- 19,45 + ^^.2,02 = (3b) 

In dieser Gleichung rührt der Beiwert 2,02 für X^ nur von 
dem Beitrag des zugehörigen Tiefenkreuzkabels her. 

Bei dem Auflösen dieser Gleichung wird man zunächst zweck- 
mäßig so vorgehen, daß man in Gleichung 3 b) den Beitrag des Tiefen- 
kreuzkabels und damit die zweite Unbekannte = setzt. Es ergibt 
sich dann die Gleichung 3a) durch diese Vernachlässigung: 

4720 — Z^. 19,45 = oder Z„ = 242,5 kg . . . (3a) 

Diesen vorläufigen Wert, der sich von dem genaueren Wert 
X^s= 262,5 kg noch unterscheidet, in die Gleichung 2a) eingesetzt, 

liefert: 4190 — 242,5-8,92 — Z^- 10,95 = (2a) 

Daraus X^ = 2050 : 10,95 = 187 kg. 

Diesen Wert, der ziemlich genau mit dem wirklichen Wurzel- 
wert von X^ übereinstimmt, wiederum rückwärts in die erste Glei- 
chung 3b) eiDgeführt, ergibt einen verbesserten Wert von X^. 

4720 — 2,02 . 187 — X^ • 19,45 = 

und daraus X^ = 262 kg, was genau mit dem wirklichen Wert überein- 
stimmt. Geht man nun mit den beiden so errechneten Werten X^ 
und X^ in die erste Gleichung ein, so erhält man den Wert von 
Z, = 149kg. 

Da die Beiwerte in der Gleichung zur Bestimmung von X^ in 
beiden Fällen die gleichen sind, ist auch der Wert X^ durchaus genau. 

Im allgemeinen kann in Anbetracht der vielen sonstigen Un- 
genauigkeiten, die den Belastungsannahmen zugrunde liegen, diese 
Art der Lösung empfohlen werden. 
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Die Rechenarbeit und auch die Fehlerquellen sind auf 
Fall bei der Summenbildung in jeweils nur einem Feld bedeutend 
geringer. 

Zweites Beispiel. 

Bei einem nur zweifach unbestimmten System lohnt die gegebene Methode 
weniger, da es nicht umständlich ist, zwei Gleichungen mit zwei Unbekannten 
aufzulösen. 

Um den Genauigkeitsgrad dieses Beispiels zu verfolgen, sei die Rechnung 
für das schon öfter verwendete Normalbeispiel der Flugzeugmeisterei im B-Fail 
durchgeführt. 

Die beiden Elastizitätsgleichungen (vgl. 8.81) lauten: 

8276. 10» — X.. 9624— Z*14684 = o' 

23344- 10» — Z.. 47 000 — Z*. 9624 = 

Durch Subtraktion dieser beiden Gleichungen ergibt sich die Gleichung 

15068. 10» — Z.. 37376 -f Z*-5060 = 

In dieser Gleichung hat Z» noch den Bei wert 5060, der, wie auf Seite 81 
zu ersehen, dem Beitrag des Tiefenkreuzes entspricht. Es zeigt sich, daß bei 
wenig statisch unbestimmten Größen und bei wenig Gliedern, über welche die 
Summe erstreckt wird, ein einziges Glied einen verhältnismäßig großen Einfloß 
hat. Sobald man das Rechnungsverfahren auf eine Zelle mit vielen Kabeln 
anwendet, ist dagegen der Einfluß eines Tiefenkreuzkabels ohne größere Un- 
genauigkeit zu vernachlässigen. 

In unserem Falle ergibt sich also die Gleichung 

15068.10» — A;i-37 376 = 

15068.10» _ 
^' 37376 -*^''« 

Dieser Wert von X« = 404 kg unterscheidet sich immerhin noch von dem 
genauen Wert X. = 439 kg (vergl. Seite 84) : 

Berechnet man jedoch X^ aus der ersten Gleichung, so ergibt sich 

^ 8276-10» -4049624 ^^^, 
^*= 14684 =^^^^ 

Dieser Wert nähert sich schon besser dem genauen Wert 279. Setzt man 
wie vorher den Wert von X^ in die zweite Gleichung ein, so ergibt sich als 
verbesserter Wert von X^ = 435 kg, was sich nur wenig von dem genauen W^ert 
unterscheidet. — 

Bei dieser Gelegenheit soll kurz zahlenmäßig gezeigt werden, daß im 
Gegensatz zu dem entwickelten Verfahren das einfache Vernachlässigen des 
Summenwertes 

nicht statthaft ist. 

So ergäbe sich z. B. in dem soeben betrachteten Falle: 

^ 827610» ^„,, 
^*=-i468r=^«^^« 

Ein Wert, der fast das Doppelte des ursprünglichen Wertes erreicht. 
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e> Durehtfilurang einer stattseh unbestimmten Berechnung bei nieht 

linearer Kabeldehnung. 

Während man im allgemeinen in der Statik der Baukonstruk- 
tionen berechtigt ist, auf Grund von vielen Versuchen für Flußeisen 
ein geradliniges Dehnungegesetz nach der Gleichung: 

S 



E'F 

anzunehmen, haben Versuche mit Verspannungskabeln des Flugzeug- 
baues gezeigt, daß für diese Kabel eine geradlinige Längenänderung 
entsprechend der Zimahme der £>aft nicht auftritt. 

Diese Tatsache hat Prof. L. Mann am einfachsten derart in der 
Rechnung berücksichtigt, daß er an der Stelle der gemessenen Deh- 
nungskurve, bei welcher die wirkliche Zugkraft auftritt, eine Tangente 
legt und die Gleichung dieser Geraden in die weitere Rechnung 
einführt : 

, = (S_S')^-^ (28) 

Diese Gerade wird im allgemeinen nicht durch den Nullpunkt gehen 
und auch eine andere «Neigung für die Dehnung haben, wie die ur- 
sprüngliche Gerade (s. Fig. 34). Setzt man nun diese Beziehung in 
die allgemeine Arbeitsgleichung ein, so folgt: 

2S,'As = und 2S,{S-S^)^'^,==Q .'. (29) 

Damit wird, unter Benutzung der Beziehung: 

z. B. die Gleichung für X^ bei nur einer Unbestimmten: 

2" (So — Ä') • S„ • - — --, 

Man erkennt hieraus, daß sich gegenüber der gewöhnlichen Gleichung 
der Wert von S^^-S^ in den Wert von {Sq — S')S^ geändert hat. 

Außerdem ist für den Beitrag der Kabel der Wert q = --- in den 

E • F 

Wert ^ ^^ übergegangen. 
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Für zwei statisch unbestimmte Größen ergeben sich dann bei- 
spielsweise folgende Gleichungen: 



0.010 




Fig. 34. Gerade 1 « = 



1290 000 0,0687 



1500kg 

0,01 (ß _ 350) 
650 



In Fig. 34 sind die Dehnungskurven 1 und 2 einmal in der üblichen Weise 
für eine Elastizitätszahl vom 1290000 kg/cm^ und dann bei der Annahme einer 
anderen Dehnungskurve eingetragen. Es sind zwei Kabel von 4 und 5 mm 
Durchmesser betrachtet. Für das erste Kabel von 4 mm Durchmesser ergibt 
sich: F= 0,0687 cm^, Bruchlast 1500 kg, S (wirklich auftretende Sp»annungi 
980 kg, «1 = 0,01 bei S^ = 1000 kg (dies ist die wirklich beobachtete Dehnung, 
d. h. die Änderung der Längeneinheit des Stabes), der Wert iS^ (d. h. der 
Wert, bei dem die Interpolationsgrade die NuIIinie schneidet) == 350 kg. 

Die entsprechenden Werte für das 5-mm Kabel sind: J^= 0,1 cm', Bruchlast 
= 2400 kg, Si = 1440 kg, s^ = 0,01 bei 1500 kg und & = 500 kg. Damit folgt 

an Stelle der in ursprünglicher Rechnung benutzten Werte oc = -=i->v d^ neue 



Wert a' = 



Vty^'E 



(Die ursprüngliche Gleichung war durch 'E und nicht 



Si - 5' • 
wie sonst auch üblich durch E-F^ gekürzt.) 

Man kann sich leicht überzeugen, daß beide Werte a die gleiche Dimen- 
sion besitzen: 

l cm 1 



F cm* cm 



a' = 



V t^'E cmkg'Cm'kg 



Si — S' kg-cm"cm'-kg 



cm 



Die ausgeführte Rechnung ergibt in unserm Beispiel: 



4-mm-Kabel a = 



5-mm-Kabel a = 



305»0,0M290000 
1000 — 350 

225>0,0M290000 
1500 — 500 



6050 
2900 



Binflaß nnd Bereohniing der TiefenkreaEkabel. 
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Mit diesen Werten wird non die entsprechende Reohnimg und die Bildung 
der oben «ngeeohrielienen Sununen dnrchgefSbrt. (Dabei erstreckt uoh die 
Änderung der Berechnung nicht auf die Stahldrohtverspannuug im Innern der 
Flügel, da für dieses Hateiial das ursprüngliche lineare Dehnungsgesetz bei- 
behalten «erden soll.) 

Auch die Tafel xar Berechnung der Summenwerte SS^S^g' muß neu 
wifgeatellt werden, da die Werte e' bzw. r' Bioh bei den HeiUpttragkabelD i>, 
bie D, geändert haben. Die Aufstellung bezieht nob auf den B-Fall (vergl. 
Seite 81). 

Tafel ISa. 
Berechnung der Sammenwert« 







£8 


(ß^ — S^x' und 


SS,-iS 


-SOa' 






Stab 




SJß,-8^)x' 


S»CSo-SO«' 


", 


- 1,755 


- 308 


+ 350 


- 658 


6053 


_ 


+ 6990. 10» 


_ 


i>. 


+ 1,755 


+ 1542 


+ 350 


+ 1192 


filKSH 




+12662 


Kl' 




t\ 


-1.38 


- 453 


+ 500 


- 953 


'ÄMW 


-1.33 


+ 3680 


111- 


+ 3680-10' 


A 


+ 1,33 


+ 2265 


+ 500 


+ 1765 


2»03 


-1.33 


+ 6814 


10» 


+ 6814 10' 


A 


-0,836 


+ 294 


kein 
Kabel 




1773 


_ 


- 436 


10' 


_ 




-0,836 


+ 294 




1.773 




- 436 


lÜ» 






+ 0,836 


+ 514 




1773 




+ 762 


10', — 


c 


+ 0,836 


+ 514 


dem 
Stehl- 
draht 




IV73 


— 


+ 762 


10' 







-0,944 


+ 707 




IDÜ« 


-0,944 


- 686 


1(1' 


- 686- 10» 


§ 


+ 0,702 


+ 786 




750 


+ 0,702 


+ 414 


Hl» 


+ 414-10» 


+ 0.702 


+ 786 




750 


+ 0.702 


+ 414 


10' 


+ 414-10' 


Summe: 


+ 30940 


10» 


+ 10686-10' 



Tafel 15b. 

Berechnung der Summenwerte 

2-S.S.-a'. S8,*a: und SS* 



Sub 


8. 


s. 


a' 


S,S.«' 


S/.a' 


S.'-«' 


S; 


-1,755 
+ 1,765 


- 


6053 
6053 


- 


z 


18634 

18634 


1 


-0.836 
- 0.S36 
+ 0,836 
+ 0.836 


- . 


1773 
1773 
1773 
1773 


z 


z 


1239 
1239 
1289 
1289 




-1,33 
+ 1,33 


-1,38 
+ 1,33 


2908 
2903 


5135 
5135 


5135 
5135 


5135 
5185 


c. 


-0,944 


-0,944 


1028 


916 


916 


916 


§ 


+ 0,702 
+ 0,702 


+ 0,702 
+ 0,702 


750 
750 


370 
370 


370 
370 


870 
370 




-I 


8 


5500 
5500 


z 


5500 


5500 




11926 


17426 


59650 
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Daraus ergeben sich die statisch unbestimmten Größen wie oben 

30940.17,426 — 10636 11,926 



^a 


897 






640900—128040 
897 


= 510 kg . 


^6 


10636 . 59,650 — 30940 11,926 


897 






640590 — 370180 


270410 



= 302 kg . 
897 897 * 

Bei der ursprünglichen Rechnung fanden wir zum Vergleich 
X^ = 439 kg, also ein Unterschied von 71 kg undXj = 279 kg, also 
ein Unterschied von 23 kg (s. S. 84). 

Auch in diesem Fall ist es notwendig, die Genauigkeit nicht 
zu weit zu treiben, da die Kabel in einem Falle etwa mit ^/g-r^/j der 
Bruchlast und im anderen Falle vielleicht gar nicht vorgereckt werden. 



8. Flugzeugberechnungeii außerhalb Deutschlands, 
a) Die Grundlagen der Flugzeugberechnungen in Deutsch- Osterreidi. 

In Deutsch-Österreich wurden die Flugzeugberechnungen während 
des Krieges besonders von Saliger und v. Mises entwickelt. Es 
wird allgemein verlangt, daß die Flugzeuge einer fünffachen Last 
gewachsen sind. Diese Last ist 1:8 zur Flügelsehne geneigt. 

Als Hilfswerte für die Berechnung wurden von dem Luftfahr- 
arsenal besonders Tafeln der auf Seite 119 entwickelten Wert« v und 
eine Tafel zur Bestimmung der Knicksicherheit bei Biegung und 
Längskraft ausgearbeitet. 

Die Bruchfestigkeit eines Flugzeuges muß das Fünffache jener 
Beanspruchung betragen, die bei gewöhnlichem wagrechten Flug des 
voll ausgerüsteten Flugzeuges in ruhiger Luft auftritt. Hierbei 
wird die Rumpfachse als wagrecht liegend vorausgesetzt und ange- 
nommen, daß die in dieser Richtung wirkenden Tangentialkräfte 0/2 
der Normalkräfte betragen und daß die Normalkräfte in ^/^ oder */g 
der Flügeltiefe angreifen. 

Die Druckabnahme nach der Länge wird nach der Formel an> 

genommen: 4 

Px=PoVr—{x:L)^ (31) 

wobei Pq der Druck an der Flügelwurzel und z eine zu p^ gehörige 
Abszisse bedeutet. Die Druckabnahme erfolgt femer auf dem oberen 
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Flügel im Verhaltiiis a-p^^; <^ dem unteren Flügel a-|-3^; t^ 
bedeutet die Tiefe des Flugeis an der Wurzel, / die Tiefe eines be- 
liebigen Feldes. Dann berechnet sich mit: 



'-h 


t 




a + 4» 
' «0 + 4- 


bzw. unten 


a4-3» 
«0 + 3" 


das yySandgewicht^ eines Feldes 


• 









(82) 

Bedeutet F^ die obere Flögelgröße und F^ die untere FlügelgröBe, 
so kommt auf die oberen Flügel ein Sandgewicht 

S. = Ä. ^« 



'0 



^0 + ^» 

auf die untere ein solches von 

Für Belastungen von oben (Abtrieb) sind 40 ^/^ der vorangefUhrten 
Kräfte in Rechnung zu stellen. (Entspräche einer zweifachen Sicher- 
heit gegenüber der sinngemäß umgekehrten Vollbelastung.) 

Diese Sicherheit ist rechnerisch und gegebenenfalls durch Be- 
lastungsproben nachzuweisen. Hierbei wird die Sandbelastung und 
die Abstützung des Rumpfes nach Möglichkeit so gewählt, daß sich 
dieselbe Kräfteverteilung wie beim wagrechten Flug ergibt. 

Die Kritik dieser Vorschriften dürfte wohl in der DamteUung 
der Hauptbelastungsfallen Seite 11 ff. enthalten sein. 

b) Einiges Ober en^Usehe FlugzeugkereehDungen, 

Außer einigen Veröffentlichungen in englischen ZeitiKrh ritten gibt 
uns vor allem das Buch von Judge: „Design of Aeroplaruss^ von 
1916 Aufschluß über den augenblicklichen Stand der Flug/ZfUgbertt/^h- 
nung in England. 

Im allgemeinen gewinnt man den Eindruck, daß auch in Kng- 
land der Flugzeugbau aus der reinen prakfiiK;hen Entwidmung und 
der Tätigkeit der Erfinder in die Hand der l>erecbnen4i$n lngi$ni&ure 
überg^angen ist. Es wird in England ausdrückli/.4i ein« geringer«^ 
als die übliche sechsfache Last zugelasMrn, wenn eir»e miUi\ff*uAmuA 



i 
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genaue FeBtigkeitsrechnung durchgeführt wird. Außerdem scheinea 
sich die Engländer das richtige Augenmaß für den Genauigkeitsgrad 
der Rechnung bewahrt zu haben. — 

1. Vor Ausbruch des Krieges wurde in dem Band 1911/12 
der Berichte der Aufsichtsbehörde (Advisory committe) für 
einen Eindecker und einen Zweidecker eingehend die Grundlagen 
der statischen Berechnung besprochen, die im folgenden mit unserer 
Auffassung verglichen werden. 

Aus einer gewissen. praktischen Erfahrung heraus gehen Bair stow 
und Maclahlan nicht so sehr auf theoretische Feinheiten der Statik 
ein, sondern betonen einzelne Punkte: 

daß es wichtiger sei, für jeden einzelnen Fall besondere aero- 
dynamische Untersuchungen anzustellen, 

daß unsere Kenntnis der Kabeldehnungen meist ungenau sei 

und daß in den meisten Fällen die Zeichnungen und genauen 
Abmessungen des Flugzeugs durchaus noch nicht fest li^en» 
wenn die Berechnung schon durchgeführt werden muß. 

In den statischen Untersuchungen eines Eindeckers und eines 
Doppeldeckers fallen besonders folgende Punkte auf: 

a) Der exzentrische Kabelanschluß, der oft ausgeführt 
wird, findet besondere Berücksichtigung. 

ß) Im allgemeinen wird bei der Holmberechnung nur die ein- 
fache Dreimomentengleichung ohne Längskräfte aufgestellt. 
Nachher werden überschläglich die zusätzlichen Beanspruchungen 
aus Bfegung und Längskraft berücksichtigt. 

y) Die Stützenverschiebungen infolge von Kabeldehnungen 
werden eingehend betrachtet. 

Besonders tritt hervor, daß der Bruch von Kabeln mit den 
verschiedenen möglichen Fällen umfassend behandelt wird. Es wird 
nach den dargelegten Beispielen in England eine verhältnismäßig 
größere Sicherheit gerade für Kabel verlangt wie bei uns. 

Die Berechnung der Doppeldeckerzelle ist auf den Eindecker 
zurückgeführt. Die historische Entwicklung des Doppeldeckers aus 
dem Eindecker gibt wohl den Grund dafür. Statt das einfache Fach- 
werk des Doppeldeckers mit einem Kräfteplan unmittelbar zu be* 
trachten, ist ein „Ersatzkabel^ für die Berechnung eingezogen und 
so die Doppeldeckeranordniuig auf den Eindecker zurückgeführt. 

Trotzdem gute Mittelwerte für Lage und Richtung der Luft- 
kräfte gegeben werden, ist doch die Feststellung von besonderem 
Wert, daß ohne weitere Erfahrungstatsachen und ohne wei- 
tere Versuche eine genauere Berechnung und jede Verfei- 
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nerung der Rechnungsmethoden abzulehnen ist und keinen 
Sinn hat. 

Dieser wichtige Satz gilt auch heute wie 1913 und hätte auch 
für uns bei aller Achtung vor der Theorie volle Gültigkeit. 

In der Berück8iohtig:ung der Besonanzerscheinungen und Vibra- 
tionen des Motors scheint man dagegen in England weiter zu gehen 
-wie bei uns. Wie wichtig dies ist, zeigt das bekannte Schicksal 
einiger Riesenflugzeuge in Deutschland. 

2. Das Buch von Judge, das im Jahre 1916 erschien, umfaßt 
ein Gutteil Aerodynamik, stellt aber wissenschaftlich nicht die An- 
forderungen, die wir in Deutschland vielleicht gewöhnt sind. Es 
soll ausführlich besprochen werden, da wir ihm in Deutschland im 
Jahre 1916 wohl kaum ein ähnliches an die Seite stellen konnten. 
Von besonderem Interesse ist vor allen Dingen die geforderte 
Sicherheit. Während die Behörde in England im allgemeinen eine 
sechsfache Last verlangt, wird hier der Begriff des Lastvielfachen 
genauer erfaßt. Für Abfangen soll eine 1,5 fache Last, für Wind- 
stöße und Böen 4 -i- 5 fache Last und für Aufrichten aus dem Sturz- 
flug 5 -^7 fache Last in Frage kommen. Bei gleichzeitigem Auf- 
treten zweier dieser Fälle sollen die angegebenen Werte miteinander 
maltipliziert werden. Beispielsweise wird der Wert für plötzliche 
Windstöße beim Abfangen 1,5-4,0 = 6,7. Das Lastvielfache für 
Abfangen erscheint recht hoch, aber nicht unmöglich, wenn man an 
die äußersten Fälle von rohem Fliegen denkt. Im allgemeinen wird 
eine Sicherheitszahl von 6 empfohlen, die aber für Glieder, die 
Schwingungen und veränderhchen Belastungen ausgesetzt sind, erhöht 
werden soll. 

Die Lastabnahme auf dem Flügel nach außen berücksichtigt 
Judge derart, daß er den ganzen Holm in etwa vier Felder teilt, die 
nach außen zu abnehmend mit gleichmäßiger Last angesetzt werden. 
Es wird dabei ein Verhältnis der jedesmal gleichbleibenden Lasten 
von 100 : 95 : 85 : 65 vorgeschlagen. Die Lastaufnahme des Oberflügels 
wird wesentlich größer wie bei uns bis zu 75:25 angenommen! 

Die ziemlich einfach durchgeführte Berechnung der Fachwerks- 
spannungen und der Hohnbeanspruchungen benutzt nur die Drei- 
momentengleichung ohne Lä'ngskraft. Die Wanderung den 
Druckmittelpunktes wird etwas weiter angenommen als bei uhh 
üblich. — In der besonderen Berücksichtigung der Scherfestigkeit liegt 
ein weiterer Unterschied gegenüber deutschen Berechnungen. Nicht 
nur bei der Holmberechnung, sondern auch bei den Rippen und sonst 
öfter begegnet man einer besonderen Erwähnung der Scherfestigkeit. 
Die ausführlichen Darlegimgen über das Kräftebild bei einem 
Eindecker und einem normal verspannten Doppeldecker bieten wenig 
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Neues. Sie zeigen aber stets, daß das Wesen der Fiugzeugatatik 
nicht allein in Festigkeitsbetrachtungen, sondern in einer engen Ver- 
bindung mit der Aerodynamik besteht. Fragen über Druckmittel- 
punkt und Widerstandsmittelpunkt werden stets mit dem Schwer- 
punkt und anderen statischen Fragen eng verknüpft. 

Am wichtigsten erscheint mir aber die gesunde eng- 
lische Auffassung, daß alle Feinheiten und Theorien der 
statischen Berechnung keinen Sinn haben, wenn sie nicht 
durch Flugversuche oder andere Versuche besonders be- 
gründet sind. Die Annahme der äußeren Lasten und die 
besonderen Verhältnisse des Flugzeugbaues verschieben 
die Grundlagen der Berechnung in einer Art und Weise, 
wie sie die Statik der Baukonstruktion sonst nur selten 
kennt. 

Gerade in der klaren Erkenntnis, welche Genauigkeit der Rech- 
nung noch eine Berechtigung hat, und wo die Grenzen der Genauigkeit 
etwa liegen, in Verbindung mit den jedesmal vorliegenden aerodynami- 
schen Tatsachen, liegt das Kennzeichnende der Flugzeugstatik. — 

Die Näherungsformel für die Clapeyronsche Gleichung von 
Weib wird auf S. 162 zugleich mit anderen Näherungsformeln be- 
trachtet. — 

Cowley und Levy haben in den y,ProceedingB of the Royal So- 
ciety of London^ 1918 und 1919 in zwei Abhandlungen die kri- 
tische Holmbelastung und den Einfluß der Schwingungen untersucht. 
Die früheren Abhandlungen über diese Gegenstände scheinen da- 
nach den Engländern unbekannt zu sein. 

c) Flngzeugbereehnung in Amerika. 

Das amerikanische Kriegsministerium hat im Juli 1916 Leit- 
sätze für den Flugzeugbau herausgegeben, bei denen die statische 
Berechnung einen großen Anteil hat. 

Wir wollen auf diese Leitsätze kurz eingehen. 

Im allgemeinen fällt auf, daß von vornherein eine gewisse Nor- 
malisierung der Berechnung angestrebt wird. (Vergleiche hierzu 
das in der Einleitung zur Normalberechnung der Flugzeugmeisterei 
Gesagte.) Der Amerikaner scheint hierbei unbewußt einer allge- 
meinen Entwicklungsrichtung seiner Technik unterlegen zu sein, die 
aber sicher eine große, uns noch unbekannte „Wirtschaftlichkeit 
geistiger Arbeit" bedeutet. 

Auf größte Genauigkeit ist kein Wert gelegt. Beispielsweise 
werden die Spannungen bei Knickung und Biegung im Holm einfach 
durch Zusammenzählen der Biegungs- und Druckspannung errechnet. 
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Es werden drei Hauptbelastungsfälle vorgeschrieben, die 
einer Windrichtung von -|"1^^> — ^^ ^"^^ — '^^ entsprechen. 
Diese drei Belastungsfälle stimmen recht gut mit unserem A-, B- 
und D-Fall überein, so daß also der C-Fall unberücksichtigt bleibt. 
Auch ist die Kraft im D-Fall etwas mehr geneigt wie bei unseren 
Annahmen. Der Kraftangriff wird nach Fig. 35 auf die Sehne be- 
zogen. Die Kraftrichtungen im A- und B-Fall stimmen mit unseren 
Annahmen überein. 

Auf die Ausbildung der Innenverspannung und auf die Unter- 
stützung des Baumfachwerks wird großer Wert gelegt. In beson- 
deren Tafeln y die von den Flugzeugfirmen ausgefüllt werden sollen, 
sind die Kräfte der Innenverspannung genau nachzuweisen. In kon- 
struktiver Hinsicht wird besonders der scharf zentrische Anschluß 
der Diagonalen verlangt. 

Bei der Zusammenstellung der Gewichte sind alle Einzelteile 
anzugeben. Beim Rumpf sind z. B. die senkrechten und wagrechten 
Innenstiele getrennt aufgeführt. Bei den Flügelgewichten wird bis 
zum Anteil des Lackes ins einzelne gegangen. Es zeigt sich hieraus, 
daß die Amerikaner klar erkannt haben, daß nur durch Berücksich- 
tigung und Vergleich auch der kleinsten Einzelgewichte das Gresamt- 
gewicht des Flugzeugs wirkungsvoll verkleinert werden kann. 

Um das Systematische der amerikanischen Vorschriften besser 
darzustellen, sei im folgenden die erste Seite diesear Vorschrift wieder« 
gegeben. 

Erforderliche Unterlagen für das amerikani 80 he Kriegsminist er i am 

bei der Bestellung von Flugzeugen. 
Tragwerk (Flügelaufbau). 

Gesamtgewicht des Flugzeuges (Kriegsgewicht) kg 

Gewicht der Zelle kg 

Unterschied kg 

Höchstmögliche Fluggeschwindigkeit bei einem steilen Aufstieg . . . 

Für aUe St&rkeberechnungen werden die folgenden Werte benutzt: 

Auf den oberen Flügel entfallende Last kg 

Spannweite des oberen Flügels . ..cm 

Einheitsbelastung auf den laufenden cm des oberen Flügeld . . . kg/cm 

Auf den unteren Flügel entfallende Last kg 

Tragende Spannweite des unteren Flügels cm 

Einheitsbelastung auf den laufenden cm des unteren Flügels . ... kg/cm 

Hubkraft emes Querruders (20^) kg 

Rücktrieb eines Querruders (20^) kg^) 

') Die offenen MaBlinien sind von den Firmen auszufüllen, 
van Orlei, FlagseugsUtik. 7 
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.«70. Alle Stiele h&bea 

gelenkige Anschlösse. 
Die Linie der 
Spannkraft jedes Ka- 
bels geht durch den 
Schnittpunkt der neu- 
tralen Achse des Hol- 
mes mit der Achae des 
Stieles. 

Es sind die For- 
meln anzugeben, die 
benutzt werden bei der Bestimmung der Beanspruchungen in den Holmen infolge 
von Langskraft, Biegungsmoment und beiden zusammen. — Zahlenwerte for alle 
Beiwerte sind anzugeben. — Dasselbe für Stiele, Teile des Führersitzes usw. 

Die GrOOtspannungen und Druckbeanspruchungen (kg/cm*) des Materials io 
jeder fertigen Fläche, Bolzen, Schrauben, Zapfen, Spannsohlös9eni, Drähten, Kabeln, 
Achsen, Stielen, Steuerflächenhauptträger usw. der ganzen Maschine. — Außerdem 
eine kurze Beschreibung der Zusammensetzung des Materials, Darstellung der Wär- 
mebehandlung, des Temperverfahrens usw. für jedes der obengenannten Stücke. 



Angriffslinien der MHielkrcfi 

Fig. 35. 



Beanspruchungen in der vorderen Tragwand. 

Aufstellwinkel -f H«. 

Belastung auf den laufenden cm der Vorderholme \ . ' ' 



. . . kg/cm 
. . . kg/cm 




Oberer Holm 



1 



Verwendetes Material 

Elastizitätszahl . . . 

Fläche des Querschnitts 

Trägheitsmom. in bz. 
auf d. horizont. Achse 

Entfernung von der 
neutralen Achse bis 
zur äußersten Faser 

Länge zwisch. d.Sttitzp. 

Gelenkige oder durch- 
laufende Stützungen 

Größtes Biegungsmom. 

GrößteDurchbiegung in 
der Mitte infolge Be- 
lastung des Balkens 

Beanspruchung infolge 
Biegungsmom.kg/cm' 

Längskraft im Balk. inf . 
Rücktrieb (Kräftepl.) 

Beanspruchung infolge 
Druckkraft kg/cm* . 

Gesamte Höchstbean- 
spruchung kg/cm^ . 
p. og Sicherheitsfaktor . . . 

NB. Entgegen der bei uns üblichen Bezeichnungsart des Cremona-Planes 
sind hier Felder im Stabwerk und Ecken im Kräfteplan bezeichnet. 



Feld 



A B 
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Werte für die Stiele. 



d. Stiele 



Ma- 
terial 



Elasti- 
zität B- 
zahl 



Fläche 
d. Quer- 
sohnitts 



Kleinst. 
Trägh.- 
Ra£a8 



d. Quer-' *^'^^ 
Schnitts 



cm 



Druck 
n. Kräf- 
teplan 



Bean- 
spruch, 
kg/cm' 



Sicher- 
heits- 
faktor 



D 
E 



Werte für die Drähte. 



Sezeichn. 
<1. Drähte 



Zahl der 
Drahte 



Ma- 
terial 



Durch- 
messer 



Elastizi- 
täts- 
grenze 



Bruch- 
last 



Last aus 
d. Kräfte- 
plan 



Sicher- 
heits- 
faktor 



F 
G 



9. Der Aufbau des Raumfachwerks. 

Bei der Hehrzahl der erprobten Flugzeugkonstruktionen erfor- 
dert der Aufbau des Baumfachwerks keine großen Strukturunter- 
Buchungen. luden meisten Fällen werden mehrere einfache, ebene 
Fachwerkscheiben zusammengesetzt. 

Die normale Zelle ist im Vorhergehenden zur Genüge betrachtet. 
Besonders ausgebaute und gelöste Fälle werden im dritten Teil 
dieser Abhandlung genauer erörtert. 

Wichtig ist die schon betonte Auffassung, daß in der Haupt- 
sache die Vorderholme oben und unten ebenso wie die Hinterholme 
oben und unten bei der Normalzelle statisch zusammengehören. 
Bei den geringeren wagrechten Ejräften, die an der Zelle auftreten, 
haben die in demselben Flügel zusammenliegenden Vorder- und 
Hinterholme bedeutend weniger miteinander zu tun. 

Da das Baumfachwerk nicht, wie in der Theorie angenommen, 
mit Grelenken über den Stielen ausgeführt wird, so tritt dadurch eine 
gewisse Ungenauigkeit in der Bechnung auf, die wohl berücksichtigt 
werden kann, aber gegenüber der Unsicherheit der äußeren Lasten 
kaum von Bedeutung ist. 

Bei dem Aufbau des Fachwerks wird man im allgemeinen 
von dem Bumpf oder von den Punkten ausgehen, in welchen 
die Hauptlasten vereinigt sind. Für die Stellung der Stiele ist es 
dann wichtig, nicht zu flache Diagonalen anzuordnen. Sonst sind, 
zumal bei den stark dehnbaren Kabeln, die Knotenpunkte des Fach- 
Werks nicht völlig einwandfrei festgelegt. 

7* 
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Die meisten Flugzeuge sind rechts und links symmetriscli 
ausgeführt. Wie das Beispiel Seite 308 zeigt, können jedoch auch 
unsymmetrische Flugzeuge ohne Nachteil vorgeschlagen werden. 

Der Aufbau der vorderen Tragwand wird sich meist von dem 
der hinteren nur dann unterscheiden, wenn die Anordnung eines 
außenliegenden Motors dazu besondere Veranlassung gibt. Seispiek- 
weise ist dann vom ein Motor 7 und hinten nur ein einfacher Süd 
angeordnet. Während früher die außenliegenden Motore in den Aufbau 
der Zelle selbst eingefügt wurden, tritt jetzt aus Sicherheitsgründeo 
mehr die Forderung auf, den Motor ganz unabhängig von dem Fach- 
werksaufbau einzubauen. 

Um für räumliche Fachwerke den meist üblichen Übergang aus 
den ebenen Fachwerken klarer darzulegen, seien im folgenden zu- 
nächst die Bildungsgesetze für ebene Fachwerke in der Fas- 
sung von Schlink kurz zusammengestellt: 

1. Bildungsgesetz. Ein bestimmtes Fachwerk wird dadurch 
gebildet, daß man ausgehend von zwei bereits festliegenden 'Knotea- 
punkten je einen neuen Punkt durch zwei Stäbe anschließt, die 
nicht in dieselbe Richtung fallen. 

2. Bildungsgesetz. Ein stabiles System wird dadurch ge- 
bildet, daß man zwei sicher stabile Systeme durch drei Stabe mit- 
einander verbindet, die sich nicht in einem Punkte schneiden. 

3. Bildungsgesetz. Ein stabiles System kann durch Stab- 
vertauschung in ein anderes stabiles System überführt werdea 
wobei aber der neue Ersatzstab zwischen zwei solchen Punkten 
einzuziehen ist, die sich nach j^ortnahme des Tauschstabes gegen- 
einander bewegen, und deren Entfernung nicht gerade den größten 
oder kleinsten Wert besitzt, wie er durch die anderen Stäbe 
bedingt wird. — 

Die Zahl der notwendigen Stäbe des ebenen Fachwerks n betragt: 

n=2.Ä — 3 (33) 

wobei k die Zahl der Knotenpunkte bedeutet. — 

Übergang von ebenen zu räumlichen System. 

In seiner „Statik der starren Systeme'^ hat Henneberg die 
Anzahl der Stäbe bestimmt, die notwendig sind, um beispielsweise 
zwei starre ebene Scheiben zu einem räumlichen Fachwerk zu ver- 
binden. Dabei sind durch Unterteilung des Flügels selbst ent- 
stehende Innenknoten nicht berücksichtigt. (Sie können nach der 
Theorie des Raumfachwerks auch nicht beliebig belastet werden.) 
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Wenn p die Zahl der notwendigen Verbindimgsstäbe bezeichnet 

und k die Zahl der Knotenpunkte beider Scheiben, ist bei dem 

freien Faobwerk: , , . 

p==k (34) 

Wir wollen diesen Satz auf ein einfaches Flugzeug anwenden 
uxxd dabei die immer vorhandenen Scheiben im Innern des Flügels 
ol>en und unten als gegeben zugrunde legen. 




Die Anzahl der Knotenpunkte in Fig. 37 beträgt 22, so daß auch 
22 Verbindungsstäbe zwischen den beiden wagrechten Scheiben ein- 
zuziehen sind. Zunächst sind die gezeichneten 12 Hauptstiele immer 
vorhanden. In der Anordnung der noch bleibenden 10 Diagonalen be- 
Btebt dann eine gewisse Freiheit. Haupt- und Oegendiagonale in einem 
Feld zusammen können wir dabei als einen Stab zählen. — Um an 
Luftwiderstand möglichst zu sparen, kann man in dem gezeichneten 
System sechs Stäbe als Tiefenkreuzkabel einführen. Es verbleiben 
dann zur Erfüllung der obigen Gleichungen für das statisch bestimmte 
Raumfachwerk noch vier Hauptdiagonalen, die entweder räumlich 
durch ein Feld oder in den Ebenen der vorderen und hinteren 
Normalverspannungen eingezogen werden können. 

Rechts und links sind in Fig. 37 verschiedene Möglichkeiten ge- 
zeichnet. Zur Verwendung der gewählten Tiefenkreuzkabel liegt aber 
auch kein allgemein gültiger Zwang vor. Sie können ebensogut durch 
weitere Diagonalen in den Feldern ersetzt werden, — 

Bei einem Dreidecker mit drei starren Flügelebenen ergeben 
sich die notwendigen Verbindungsstäbe p 



p = k—3 

aas derselben einfachen Betrachtung wie oben. — 



(35) 



Die Bildungsgesetze für räumliche Fachwerke wollen 
wir, wenn sie auch weniger unmittelbar gebraucht werden, zunächst 
in der Fassung von Henneberg geben. Es wird dabei stets von 
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einem Fachwerk mit einer bestimmten Anzahl von Knotenpunkten 
ausgehend ein anderes mit mehr Knotenpunkten entwickelt. An 
zweiter Stelle soll die Darstellung von Schlink wiedergegeben werdctu 
die den soeben angeschriebenen Bildungsgesetzen für das ebene Fach- 
werk entspricht. 

Henneberg hat in seiner „Graphischen Statik der starren Sv- 
steme^, Darmstadt 1911, folgende Sätze entwickelt: 

a) Bildungsgesetz. Aus einem bestinunten räumlichen Fach- 
werk K von k Knotenpunkten läßt sich ein solches (k -f- 1) Knoten- 
punkten herleiten, indem nach Annahme eines Punktes als (X: — f- 1 ) t^n 
Knotenpunkt von aus drei Stäbe nach drei beliebigen Kno- 
tenpunkten des Fachwerkes geführt werden, deren Wahl nur durch 
die Bedingungen beschränkt ist, daß sie mit nicht in einer Ebene 
liegen dürfen. 

b) Bildungsgesetz. Aus einem bestimmten räumlichen Fach- 
werk K von {k — 1) Knotenpunkten entsteht ein solches von k Kno- 
tenpunkten, indem nach Weglassung eines Stabes A-^B uad nach 
Wahl eines Punktes als neuen Knotenpunkt dieser Punkt O durch 
Stäbe mit A und B und mit zwei weiteren Knotenpunkten C und 
D, die nicht auf der Geraden AB liegen, verbunden wird. Hierbei 
darf der Punkt nicht auf einer ganz bestimmten Fläche zweiten 
Grades, der Grenzfläche zweiten Grades liegen, da sonst der Grenz- 
fall eintreten würde. 

c) Bildungsgesetz. Aus einem bestimmten räumlichen Fach- 
werk K' von (Ä — 1) Knotenpunkten läßt sich ein solches K von 
k Knotenpunkten herleiten, indem nach Auswahl von fünf Knoten- 
punkten des Fachwerkes f , von denen zwei Paare schon durch 
Stäbe verbunden sind, diese beiden Stäbe weggelassen und dann die 
fünf gewählten Punkte mit dem als weiteren Knotenpunkt ange- 
nommenen Punkt durch Stäbe verbunden werden. Die fünf ge- 
wählten Knotenpunkte dürfen hierbei nicht in einer Geraden und 
der Punkt nicht auf einer ganz bestimmten Fläche vierten Grades, 
der Grenzfläche vierten Grades liegen, da sonst der Grenzfall ein- 
treten würde. 

Schlink gibt etwa folgende Fassung der Bildungsgesetze: 

1. Man erhält ein statisch bestimmtes Raumsystem, wenn man 
ausgehend von einem Dreieck je einen Knotenpunkt durch drei nicht 
in einer Ebene liegende Stäbe anschließt. 

2. Ein stabiles Baumsystem wird gebildet, wenn man zwei 
sicher statisch bestimmte Baumsysteme durch sechs Stäbe in all- 
gemeiner Lage zu einem neuen Gebilde vereinigt. 
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3. Aus einem sicher statisch bestimmten System kann durch Stab- 
^* ertauBchung ohne Änderung der Knotenpunktzahl ein anderes 
st^tifloh bestimmtes System entstehen, wenn man einen geeigneten 
Stab wegnimmt und dafür einen anderen Stab zwischen zwei sol- 
olien Punkten einsetzt, die sich nach Fortnahme des ersten Stabes 
gegeneinander bewegen, ohne daß Grenzfälle vorliegen. — 

Die nötige Stabzahl n in einem freien, statisch bestimmten Raum- 
f«chwerk beträgt: „ = sk^6 (33a) 

Diese Bildungsgesetze, die nur für einfache Stabwerke gelten, 
erhalten im Flugzeugbau noch gewisse Erweiterungen durch die Ver- 
^Bvendung von steifen Scheiben und steifen, durchlaufenden Stäben. 



Fachwerksbildung bei der Verwendung von mehreren steilen Seheiben. 

Bei Wasserflugzeugen kann es vorkommen, daß man meist drei 
starre Scheiben: den Rumpf und die beiden Schwimmer mit den 
Flügeln innen zu einem räumlichen Fachwerk zu verbinden bat, an 
das sich nachher außen das Flügelfachwerk ansetzt. 

Wenn s die Anzahl der vorhandenen Scheiben, f die Anzahl 
der freien Knotenpunkte und n die nötige Stabzahl bedeutet, so 
besteht für die Ebene die Gleichung; 

n = {s—l)'3-^2f (36) 

Für den Raum gilt: 

w==(5— 1).6 4-3/' (37) 

Diese Gleichungen sollen auf Fig. 38a angewendet werden. 



Rumfjf 




Fig. 38 a. 

In dem gezeichneten ebenen Fachwerk ist die Anzahl der Schei- 
ben = 3 und die Zahl der freien Knotenpunkte rechts und links = 2. 
Es ergibt mfa damit die Stäbezahl: 

n = 2-3 + 4 = 10Stäbe. 



lißi AHi^ttM$i*!itt HSmf titffi Aut\mii vou KaonifmdiwerkeD für Flugzeuge. 
V\ir iliM ttuiM\$ri'A'\usnAn räumliche Fachwerk, das in Fig. 38 b 




Fig. 88 b. 

Niiid Kur Vnrbiiiduug dor drei gezeichneten starren Körper bei vier 
frolmi Kiiott^iipunkton auBen 

n»2*H I 8*4 = 24Stäbe 

^rfdhlf^rlioh. I)i<vit^ können beispielsweise, wie in derZeiohnang vor- 
l|t»»«^h«Mii an|i<H)rdnet werden. Jeder weitere Stab entspräche einer 
Mt>Mt(Hoht^u rnb^iitlmmthoit. 

W^uu « Ntt^ft« Solioibon vorhanden sind, so ergibt sidi die Zahl der 
uotwt^iuU||t^n WrbindungAStiibe r in der Ebene nach der Gleiohnng: 

b\iv uusit^r IWi»iuol «iud abo »eohs Stäbe notwendig« Auch 
«hm'h Ah»^\)f>u )^l Aioh iia» Vorhandensein der richtigoi Stabe- 
MÜ\I (t^M<4l<^^. lu Fi^. SSa sind die nötigen sedis Stibe gerade 
^vi>ii^uohK um di^ sil^oT^ Verhinduufr becmBt^Uen. Die beideo am 
hhv>»Hn%\ wMixMuiUf^nd^) AiH>i\inuu^n sind in den Fig. 39 ond 40 
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Trifit man eine Anord- 
nung, daß nach FSg. 40 ein 

steifes Dreieck in der Mitte die 

Knicklänge des Verbindunge- 

Htabes bei dea Schwimmern 

noch einmal onterteilt und nach 

dem Kampf abfängt, so hat 

man zwei Stäbe als statisch '^'*- *'^- Anordpung des MittenaufbaueB 
überaähüge Güeder anzasehen. '"' '^'"«^ Flugzeuge. 

Für aeefähige Flugzeuge kann diese Anordnung trotzdem wichtig 
werden. Die Erfahrung hat gezeigt, daß die mehrfach statisch un- 
bestimmte Anordnung für die Seefähigkeit recht günstig ist. Bei 
der ungenauen Vorstellung, die wir von den StöBen beim Aufsetzen 
des Flugzeuges auf das Wasser haben, wird die statische Berech- 
nong im allgemeinen nicht „nach den strengen Regeln der Kunst" als 
statisch unbestimmt durchgeführt. Sie wird sich vielmehr auf eine 
Vergleichsrechaung und auf einen allgemeinen Überschlag unter Be- 
rücksichtigung bewährter Ausführungen beschränken. Auch durch 
Hontagefehler und durch das ungenaue Einpassen der Schwimmer- 
stäbe werden die Grundlagen für eine statisch unbestimmte Berech- 
nung hier stark beeinträchtigt. 

Besondere Anordnungen für die Fachwerke von Wasserflug- 
zengea siehe auch IL Teil, S. 240fl.! 

Besonderer Nachweis, da£ in der normalen Zelle die vordere Ver- 
Bpannung wegfallen kann. 

Bei der dargelegten Wichtigkeit der normalen g 

Zelle aei dieser Naehweis aneführlicb geführt, trotz- 
dem die Bildongsgeeetze bereits eingehend beeproohen 

and. Wir betraabten ansfSbrlioher einen Einstieier. ß < 

Bei einem Hehretieler ist die folgende Betrachtung 
mehrmals aninstellen. 

Die vordere Tragwand kann nicht wie sonst als 
starre Seheibe eingeführt werden, da die vordere c 
Diagonalverspannung hier von 2 nach 5 weggelassen ist. 

Das Fachwerk setzt sich aus folgenden ebenen 
Scheiben tuaaramen: Die starre Ebene im oberen 
Flöge], die starre Ebene im unteren Flügel, die yj ^^ 

hintere Tragwond und die starre Ebene der Tiefen- 
kreoirerspannung. 

Wir verfolgen die weitere Aufnahme einer Kraft P, die k. B. an dem 
vorderen, oberen Knotenpunkt Nr. 2 außen angreift. Die beliebig gerichtete 
Kraft terlegen wir eindeutig in drei Teilkräft« in Richtung der drei Stiele, die 
in dem betrachteten Knotenpunkt Nr. 2 aneinander stoQen. Die außerdem 
noeh dort angreifende Gegendiagonale 2-f 3 ist bei der angenommen Kraft- 
hchtong spaonangsloH. 
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Von diesen Kräften wird die erste, die in die Richtung des Vord^holmes 
fällt, durch denjenigen Holm, in dessen Ebene sie liegt, unmittelbar nach des 
Rumpf übertragen. Die von Tom nach hinten wirkende Teilkraft wird durch däs 
Fachwerk des oberen Flügels übertragen. Die von oben nach unten wirkende 
Teilkraft geht durch den vorderen Stiel nach unten, setzt die Diagonalen 1 bis 4 
der Tiefenkreuzverspannung von vom unten nach hinten oben in Spmnnnnf 
und wird dann durch die hintere Tragwand und die starre untere Ebene auf- 
genommen. 

Die gleiche Betrachtung der Kräfteübertragung ließe sich für jede andere 
gerichtete Kraft an dem untersuchten Knotenpunkt und auch an den unteren 
Knotenpunkten des Fachwerks durchführen. 

Daß Kräfte, die an den Knotenpunkten 8 imd 4 der hinteren Tragwand 
angreifen, ohne weiteres aufgenommen werden können, braucht nicht erst dar- 
gelegt zu werden, da dort keine Glieder der normalen Zelle weggenommen 
wurden. 

Was in dieser Weise für den Einstieier gilt, läßt sich in gleicher Weis« 
auf den Zweistieier übertragen. Der Zweistieier ohne vordere Hauptverspan- 
nung kann als Einstieier aufgefaßt werden, dessen hintere Tragwand noch ein- 
mal unterteilt ist. — 

Der Nachweis für die Festigkeit des Aufbaues kann auch noch in der 
Weise geführt werden, daß man nach dem ersten Bildungsgesetz für Raum* 
fachwerka an die gegebenen festen Punkte des Rumpfes immer neue Punkte 
dreistäbig anschließt. In unserm Beispiel liegen die Punkte 5, 6, 7 u. ^ 
in Flugzeugmitte fest. Es wird zunächst der Punkt 4 durch die drei Stäbe 
4 -f- 6, 4 -f 8 und 4-^7 starr angeschlossen, Dabei ist angenommen, daß statt der 
beiden schlaffen Diagonalen ein gleichwertiger starrer Stab von 4 naoh 6 und 
von 4 nach 7 geht. Nach dem Punkt 4 wird der Punkt 3 mit Hilfe der Stabe 
3-^5, 3 -f 4 und 3 -f- 7 festgelegt. Ersetzt man wiederum die beiden schlaffeo 
Diagonalen des Tiefenkreuzes durch eine starre Diagonale von 2 nach 3, so wird 
zunächst der Punkt 2 durch die Stäbe 2-^6, 2-^4 und 2-^^3 angeschlossen. Schließ- 
lich wird noch der Punkt 1 durch die Stäbe 1-^5, 1-2 und 1-^S festgelegt. 

Es zeigt sich also, daß es möglich ist, immer durch dreistäbigen AnschloB 
alle Punkte des betrachteten Fachwerks starr an die gegebenen festen Punkte 
anzuschließen, ohne die Diagonalen in der vorderen senkreehten Ebene mit 
zu benutzen. 

Diese vordere Yerspannung kann also wegfallen, ohne den Aufbau der 
Zelle zu gefährden. 

Der Vollständigkeit halber könnte die Stabilität des betrachteten Farb- 
werks noch durch Abzählen der Stäbe festgestellt werden. — 

Die sonst üblichen Betrachtungen über Zahl und Anordnung 
der Stützungsstäbe hat im Flugzeugbau weniger Bedeutung, da 
wir zweckmäJ^ig die ganze Zelle als ein freies Fachwerk auf- 
fassen. 

Es ist in den meisten Fällen nicht notwendig, die Auflager- 
widerstände am Rumpf, die mit der Stützenzahl zusammenhängea 
vor Ermittlung der Stabspannungen zu bestimmen. Damit fallt 
auch die ganze Schwierigkeit, die man darin finden fcönnte, wenn 
mehr wie sechs Stäbe das außenliegende Fachwerk mit der Mittel- 
zelle verbinden. 
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Im Flugzeugbau können sich die wiedergegebenen Bildungs- 
besetze noch dadurch verändern, daß stellenweise biegungsfeste 
O lieder eingeschaltet sind. " 

Wird z. B. der Holm in 
^F*ig. 42 bei dem Punkte M als 
l3iegung8fester Träger durch- 
geführt und auch so ausgebildet, 
daß seine Biegungsfestigkeit in 
Rechnung gesetzt werden darf, 
so kann dafür ein Stab beispiels- Fig. 42. 

weise D^ oder D, ausfallen. 

Wenn z. B. D^ ausfällt, so wird für senkrechte Belastungen die 
statische Unbestimmtheit des vorher auf drei Stützen gelagerten 
Holmes aufgehoben. Wir haben dann nur noch einen Balken auf 
zwei Lagern mit überstehendem Ende. 

Aus dieser Betrachtung ergibt sich, daß der durchlaufende Holm 
umgekehrt eine neue Sicherheit gegenüber dem Ausfall von notwen- 
digen Faehwerkstäben darstellt. — 



Das Flngzeugtaehwerk als Netzwerk. 

Betrachtet man nicht nur die eine Hälfte des Flugzeuges für sich 
allein, sondern das ganze Flugzeug als freies Fachwerk, so wäre 
man vielleicht zunächst versucht, anzunehmen, daß die äußeren 
Tiefenkreuzkabel als notwendige Stäbe zu einem Netzwerk gehören 
und nicht statisch unbestimmte Größen darstellen. (Bei einem nor- 
malen Netzwerk gehören, wie man leicht an dem einfachsten Beispiel 
eines Würfels zeigen kann, die außenliegenden Tiefenkreuz-Diagonalen 
zu den notwendigen Stäben.) 
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Fig. 43. 



Dadurch, daß der Rumpf als statisch bestimmt aufgebauter 
Körper in der Mitte angeordnet ist, liegt der Fall im Flugzeugbau 
insofern anders, als hier nicht ein Netzwerk außen durch zwei 
Tiefenkreuzdiagonalen geschlossen wird, sondern daß von einem 
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festen, mit allen Diagonalen bereits versehenen geschlossenen Rumpf- 
körper aus ein Baumfachwerk nach außen aufgebaut wird« 

Den statischen Aufbau dieses Netzwerkes kann man auch durch 
Abzählen der Stäbe und Knotenpunkte feststellen. 




Fig. 44. 



Das Flugzeug in Fig. 44 sei als freies Fachwerk an einen Würfd 
in Flugzeugmitte angeschlossen. Es ergeben sich dann folgende Stabe: 



für den Würfel 



4 Pfosten 
8 Gurte 

5 Diagonalen 

1 Innenstiel 

2 Diagonalen 1 ... , « 4. 

a. fit* 1 1 ^^ Spannturm 

8 Holme 

4 Stiele außen 

4 Innenstiele > für die Zelle 

4 Innendiagonalen 

4 Hauptdiagonalen 



1 



zusammen 48 Stäbe. 



Die Zahl der Knotenpunkte beträgt: 

8 am Würfel 

8 Außenknotenpunkte 

2 über dem Spannturm 



zusammen 18 Knotenpunkte. 

Die Hauptgleichung 33a für die Stäbezahl beim Raumfachwerk: 



ist somit erfüllt, da 



n = 3Ä — 6 
48 = 3.18 — 6 



Damit ist also gezeigt, daß das freie Netzwerk in gleicher Weise 
statisch bestimmt ist, wenn statt der Diagonalen in den außen ab- 
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äcUießenden Endflächen die Diagonalen in Flugzeugmitte zur Ver- 
steifang des Rumpfes verwendet werden. 

Ordnet man nach auQenhin für ein größeres Flugzeug noch 
'«^eitere Felder und Stiele an, so ändert sich damit an der Gesamt- 
Anordnung des Stabsystems nichts. 

Auf die Verwendung der räumlichen fJ-Verspannung ist auf 
Seite 65 S. schon hingewiesen worden. Diese Verspannung stellt 
freilich kein Netzwerk mehr dar, ist aber in ihrem Kräfteverlauf 
und in der Wirkung der Tiefenkreuze ähnlioh. — 

Berechnung eines Netzwerkes beim Wegfallen der Verspan- 
nung von Zelle gegen Rumpf. 

Wie in den aOgemeinen Betrachtungen dargelegt, ist das Tiefen- 
kreuzkabel eines Einstielere als notwendiges Qlied für den Fach- 
werkaufbau anzusehen, wenn die volle Verspannung der Zelle gegen 
den Rnmpf nicht vorbanden ist, oder der Rumpf nicht derartig 
Hteif ausgeführt werden kann, daß er als ein starres Lager für die 
Zelle in Betracht kommt. 

Wir haben dann ein System nach folgender Fig. 46. 




Fig. 4S. 



Fig. 46. 



Bei dieser Anordnung finden die gesamten wagrechten Luft- 
kräfte ihr Auflager in den Punkten a, wo wir den Motor und 
die sonstigen Hauptgewichte annehmen wollen. Oben an dem 
Spanntuim werden jetzt keine wagrecbten Kr&fte übertragen. Die 
Berechnung der Zelle wird nach dem Ersatzstabverfahren 
durchgeführt, da es nicht möglich ist, in den Knotenpunkten 
des äußeren Tiefenkreuzes die angreifenden Kräfte sofort zu zer- 
legen. 

Aus Symmetriegründen ist es günstig, dos Tiefenkreuzkabel selbst 
als StSrungsstab Z aufzufassen und einen Ersatzstab E in Flugzeug- 
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mitte in entsprechender Lage zu dem weggenommenen Tiefenkreuz- 
kabel anzuordnen (Fig. 46). Es kommt uns im wesentlichen auf die 
Berechnung des Störungsstabes Z an, dessen Größe wir in einem 
Zahlenbeispiel mit der früher bei der Verspannung in Flugzeug- 
mitte als statisch unbestimmte Größe errechneten Kraft X^ ver- 
gleichen wollen. 

Die Kraft im Tiefenkreuzkabel selbst folgt nach der Formel: 

- ^^ (38) 



E^^^ 



wobei J^op ^^^ Kraft im Ersatzstab infolge der äußeren Kräfte 
und E^^^\ die Kraft im Ersatzstab infolge von Z= — 1 be- 
deutet. 

Die endgültigen Stabkräfte ergeben sich dann nach der Glei- 
chimg 

S = S^-Z'S, (39) 

Als Beispiel wollen wir die von der Flugzeugmeisterei ausgearbei- 
tete Berechnung des Einstielers zugrunde legen, die schon zu 
Vergleichen herangezogen wurde. 

Für den B- Fall, bei dem die Haupttragkabel beansprucht sind, 
ergibt sich die Kraft E^ recht einfach nach der Formel: 

^0 = ^4- (40a) 

Nur die Diagonale C^ im Oberflügel bewirkt eine Spannung des ein- 
gezogenen Ersatzstabes, e' ist die Länge des Ersatzstabes. 

Drücken wir C^ durch die äußeren Lasten K und Q aus, so 
findet man unmittelbar mit den Normalbezeichnungen: 

£:, = U, + if, + (Q, + QJ -J-l i' .... (40b) 



S 



Der Wert E^ _i folgt: 



t 



-K^.- — 1 = — •! (41) 

9 



Setzen wir nun den Zahlenwert für il ein, so ergibt sich, bei einem 
Unterschied der Holme oben und unten von 38 cm: 



e' = V'l48,1^4- 38- = 153 cm , 
wo ^=148,1 cm. 
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Die Summe der Anßenlasten wird für den B-Fall aus dem Zahlen- 
beispiel mit 173,1 kg übernommen. £b folgt damit 

173.1.148.1^ 

69 * 

Bei der statisch unbestimmten Berechnung wurde die Spannkraft 
im Tief enkreuzkabel X^ mit 2 29 kg errechnet. Der Unterschied ist 
also hier nicht zu groß, ob man in Flugzeugmitte eine starre Lage- 
rung der ZeOe annimmt oder ohne diese das Tiefenkreuz als starres, 
Ecbließendes Glied ansieht. Es wird noch betont, daß es sich in 
diesem Beispiel um ein gestaffeltes System handelt, bei dem größere 
Kräfte auftreten. 

Für den C-Fall ergibt sich gegenüber der angestellten Rech- 
nung dadurch ein Unterschied, daß jetzt Yome das Gegenkabel f^ 
wirkt. F^ liefert ebenfalls außer der Kraft C^ einen Beitrag zu dem 
Ersatzstab. 

Der Wert E^ ergibt sich dann nach der Gleichung: 

E^ = oJ- + F,y (42) 

Die Größe J5i = _i bleibt wie vorher. 

Entnimmt man dem Zahlenbeispiel die Werte für den C-Fall: 

C^ = 467,5 kg, c^ = 129 cm , c'= 153 cm , 

iP = 956 kg , fj = 261 cm , ^= 148,1 cm , 

60 findet man für die Spannkraft des Tiefenkreuzkabds: 

^- "W (^^ + S- »8,1- W = 1068 ■« 

Der Unterschied gegenüber einer Kraft von 372 kg = X^ bei der 
Btatisch unbestimmten Berechnung laßt sich durch die große Torsion 
des OFalles bei dem gestaffelten System erklären. Das heißt aber 
auch: die Bumpffestigkeit wird im C-Fall am meisten in Anspruch 
genommen. 

Wendet man die gleichen Gedankengänge auf einen Zweistieier 
an, 80 wird die Rechnung umständlicher, da dann noch eine sta- 
tische Unbestimmtheit verbleibt. Auch bei dem Zweistieier wird 
keine andere Wahl für die Ersatz- und Störungsstäbe günstiger sein. 

Ist die Bumpfausführung derart, daß aus konstruktiven Gründen 
die starre Lagerung der Zelle nicht einwandfrei erscheint, so ist eine 
derartige Rechnung stets zu empfehlen. — 



] I •> AUgemeinet über den Aafb«a tod RaomfMhwerken für flngzenge. 

UnteriacbuDg der Beweglichkeit einer eiafschen Zelle 
(Grenzfälle.^ 
Folgende Figur sei zugmode gelegt: 




Fig. 47. 

8 Wir wollen anaebmen, eine Be- 

wegung Bei trotz der richtigen Stäbe- 
K zahl möglich und das Facbwerk habe 
die in Fig. 46 gezeichnete deformierte 
Form angenommen, bo daß da^ 
steife Dreieck der oberen Tragwuid 
2 — 6 — g um seine Grundlinie 
ß -^ 8 nach unten gedreht erscheint. 
Da8 steife Dreieck der vorderen 
senkrechten Wand 1 — 5 — 6 wird 
'^ nach innen gedreht. Die untere 

Pig- 48- Wand 6 — 7 — 3 sei entsprechend 

wiederum nach oben and die hintere 
senkrechte Wand nach innen verschoben. 

Aus Symmetriegründen muß sich die obere Wand um ebensoviel 
nach unten drehen, wie die untere Wand nach oben. Wir wollen 
den Drehungswinkel mit xp bezeichnen. Ebenso wird sich die vor- 
dere W&nd um so viel nach hinten drehen, wie die hintere nach 
vorne. Dieser Drehungswinkel sei k. 

Wir stellen dann analytisch die Bedingung auf, daß die Stab- 
tängen a und 6, die das vordere abschließende Rechteck bilden, 
sich nicht ändern sollen und den ursprünglichen Größen t und k 
gleich sind. Die lÄngen a und h gewinnen wir am einfachsten, in- 
dem wir alle drei Koordinaten der Punkte 4, 2, 1 und 3 anschreiben. 
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"saxsh obiger Figur sind diese Koordinaten in dem ursprünglichen 
ind in dem deformierten System: 

x^ = r x^ = r' cos q> 

y^ = h y/ = Ä — r.sinfl? 

x^ = r a:/ = r-cosa 

Zj = 2/ = r-sina 

Xg = r ^g' = ** • cos g) 

^3 = y^' = r'Sing) 

z^ = r x^' = r' cos a 

z^ = ^ z/ = t — r • sin a 

Nach der allgemeinen Formel 



ergibt sich jetzt die Lange a: 

a = Vr' (cos q) — cos af -f- (ä — r sin ^j)* -|- (** • sin cif 

a = y 2 r^ — 2 r^ cos <p • cos a — 2 r ä sin 9) -}- Ä* 
In entsprechender Weise läßt sich die Länge h ausdrücken: 



h = Vr^ (cos a — cos gp)' + ^"^ ^^^ g? -j- (** ''^^ ^ — 0" 



a 



ö==y2r^ — 2r'-cosg)-cosa — 2r<-8ina-f-^ 
Führen wir nun die beiden Bedingungen ein 

L a = h oder a' = Ä^, 

so findet man die beiden Bedingungsgleichungen 

r — r cos (p • cos a — ä • sin g) = 
r — r • cos <p cos a — ^ sin « = 

and aus diesen die Beziehung 

sin^ t 
sin« Ä 

▼tn Orlei, FlugieagiUtik. 8 



(43) 
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r r4 I— iin*« 1 — «a*c - — *.attc = t3 

Durch Qoadriereii wird 

r* — l*«n*Ä— 2rlHiic — r* 1— rin^c 1 — ain*c--^) = 
od^r 

Am» dieter Cneicfaimg iolgt rnnSrhrt die Wmiel: 

aiicE=0, 

dl« nicbto Bevonderee anoMigt. 

E« rerbleibi noch die Gleichai^ dritteo Gimdes for dna: 



•in»« Mna(l+j^-i-^j-y--^ = . . . 



(« 



Ann dieser Gleichung konnte man nun for geg^>ene Verhältnisse 

und den Wert von sina berechnen« bei dem es möglich ist. 

/ r 

die Hi&be a und h in dem deformierten Fachwerk mit ihrer arsprüog- 
lichen Länge anzuordnen. Da sich hierbei im allgemeinen große Winkel 
von a ergeben, 00 leuchtet es ein, daß wohl dieser Endzustand 
fn/'/glich iiit, daß es aber nicht möglich ist, über die doch nötige 
riazwiM^henlicgonde kleine Änderung von a in der Bewegung za 
dioMon gmßen Wurzelwerten zu kommen. 

Wir suchen deshalb nur kleine Werte von sina; denn nur bei 
MoUjhen wird das Fachwerk endliche Verschiebungen erlauben. Wenn 
sinr^ aber sehr klein ist, so kann man für die oben angeschriebene 
kubinclio Oloiohung unter Vernachlässigung von sin'a die lineare 
(ilnhihung setzen: 

2.^.^=sm«^l+-^ + ;;,j 

In (ItcNor Beziehung wollen wir jetzt nicht mehr sina als unbekannt 
imNohon, sondern die Seitenverhältnisse. Wir bezeichnen mit 

X - und mit y = 

t r 

l^'ikhron wir z. K. den kloinen Wert sin a = 0,1 ein, so ergibt sich die 
quiulrntisoho Oloiohung: 

2.a:.y — 0,1— 0,lx« — 0,l|/« = (45) 
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ist für verschiedene Wertepaare x und y zu betrachten. Im Flug- 



>.7 sind. 

Es ergibt eich x = l, y='v-20. Für x.=^2 wird ^^-^40. 

Das heiSt also, d&ß für die im Flugzeugbau üblichen Ver- 
nältnisee x das Fachwerksystem immer stabil genug ist, da die zu 
etinem üblichen x gehörigen Werte p = 20-|-40 und mehr in der 
Flagzeugzelle nicht angewandt werden. 

Beispiel Kas^enleitwerk. 

Die Theorie vom Fachwerksaufbau der Flügelzelle hat in der Kon- 
struktion von neueren Kastenleitwerken eine kleinere, aber elegante 
Anwendung gefanden. Bei größeren Flugzeugen mit außenliegenden 
Luftschrauben ergab sich die Forderung nach größeren und wirk- 
)<ainen Buderflächen am Schwanz. Man ging deshalb von der einen 
Fläche des Seiten- und Höhenrudere zum doppelten Leitwerk über. 

Hit einem kleinenSpann- 
turm sitzt das Kastenleitwerk 
auf dem Schwanz auf. In den 
senkrecht stehenden Flächen 

vor den Seitenrudern und in 

den wagreohten Dämpfungs- 

Sächen sind starre Ebenen 

ausgebildet. Als schädlicher 

Widerstand bleibt nur noch 

eine räumliche Strebe 

übrig, die von dem hinteren 

äußeren Knotenpunkt oben 

nach einem Bumpfspannt 

unten verläuft. — ^ ^9- 

Bemerkungen zur allgemeinen Berechnung. 

Nach allem, was über den Aufbau und die Berechnung bis jetzt 
dargelegt wurde, kommen die besonderen Methoden der Statik für die 
Struktur des Baumfachwerks im Flugzeugbau weniger zur Anwendung, 
Da Hohne und Kräfte meist senkrecht angeordnet sind, ist der Rech- 
nungsanfwand meist nicht zu groß. Im allgemeinen sei nur darauf hin- 
gewiesen, daß es in Bchwierigeren Fällen nach Müller-Breslau am 
göoBtigstea ist (siebe die neueren Methoden der Festigkeitslehre), die 
sogenannte Momentenmethode mit der Anwendung der Gleichgewichts- 
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bedingungen auf ein räumliches Koordinatensystem zu Terbindi 
Man berechnet dann zweckmäßig zunächst eine Stabspannung 
der Momentenmethode und wendet darauf zweimal die 61eichgewi( 
bedingungen an. Es ergeben sich dann sämtliche Stabepanni 
immer aus einer Gleichung mit nur einer Unbekannten« — 



10. Berechnung der Flfigelholme. 

Durch die vorhergegangenen Berechnungen sind die' Grundla^:)] 
für die Untersuchung der Flügelholme gegeben. 

Durch die Querbelastung g und durch die Längskraft d» 
Fachwerkstabes S wird der Holm im allgemeinen gleichzei^g auf 
Biegung und Druck beansprucht^). Es soll zunächst die Beai?' 
spruohung des Holmes und dann die Frage der Knicksicfaerfaeit 
erörtert werden. 

Wir wenden uns sofort der gleichzeitigen Wirkung von Biegung 
und Längskraft zu. Für die einfache Dreimomentengleichung h&t 
Hohwongler in seiner „Statik im Flugzeugbau" zahlreiche Holme 
iiIm RoiHpiol durchgerechnet. 



>>» 



a) Die Berechnung der KnidLbiegong. 

FUr (Ion Fall von Biegung und Längskraft eines Balkens au/ 
KWdi Ktützon mit den Stützenmomenten Ma luid Mb ergibt sich nach 
Müller-Breslau (IL 2) durch Integration der Gleichung: 

dl« L^kung: • ; ' 

y--=Ci0O8-rf Cg-sm- — "^ 



_;[«, + (ü-zi^' + /_'_4],...(.: 



1) Die Querbolostung g ist hierbei nur derjenige Anteil aas den Haopt 
bolatftungsfilllen, der sur Flügelebene senkrecht steht. Diejenige Querbelaatung 
die in die fibene des Flügels selbst fallt, braucht nicht berechnet eo werden 
Bei der großen Konstniktionshöhe des wagerechten Balkens, deesen Garte 
die beiden Holme eines Flügels darstellen, wäre die Holmbeanspruchun? ftr 
diesen Teil der Querbelastung zu klein. 

•) Die in den Proceodings of the Royal Academy, London 1918, »d- 
gegebene Lösung ist in der Querbelastung zwar allgemeiner, für die Zwecke des 
Flugzengbauee aber ohne größere Bedeutung. 
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Ms 

S 




jlftttttfu|.) ' 



Fig. 50. 
iir das Biegungsmoment an irgendeiner Stelle des Balkens folgt dann: 

Jf,= Ä.(c,.coB|-fC,.8in|-)-(^i^ .... (48) 
vol>ei die Integrationskonstanten : 



^>=5 



an<l 




\-Acotg| 



Die Hilfswerte sind dabei: 

VerBbhiöden große Trägheitsmomente werden im Flugzeugbau 
/ Bcbon aus Gründen der Herstellung nur in seltenen Fällen verwendet. 

Die Frage der Vorzeichen ^macht in der praktischen Aus- 
rechnung meist einige Schwierigkeiten. - c^""' ^^ 

Folgende Festsetzung der Vorzeichen hat sich meines Erachtens 
Dewährt: Die Momente an dem überstehenden Ende und über den 
Stützen werden ohne Rücksicht auf die Richtung der Querbelastung ^ 
stets als negativ angesehen. Dann sind die größten Feldmomente, wie 
die Biegungslinie ergibt, meist positiv. Auch die Größe gk^ wird immer 
als positiv angesehen, einerlQi^ ob die Querbelastungen g von unten 
oder von oben kommen. Es gelten dann immer die in den Formeln 
angeschriebenen Vorzeichen, die auch in den ausführlichen Rechnungs- 
beispielen auf Seite 131 und im folgenden angewendet sind. 

An dieser SteUe sei auf einen Druckfehler hingewiesen, der 
sich in ]l|ü|l9r-BreBlau'B graphischer Statik befindet. Wie auch 
in dem ^ortag^n Druckfehlerverzeichnis bemerkt, heißt es auf Seite 288 
des U. Bandes, 2. Teil, in der dortigen Gleichung (42) und (44) nicht 
+ ^4*, sondern — gk^. 
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Die Richtigkeit der ang^ebenen Lqsung der DiffeientialgieidBa{ 
läßt sich ericennen, wenn man umgekemt aus der Gleicfaimg: 

X . X gk* 

y = C,co8- -|-C,.8m ^— ^^ 

die erste Ableitung bildet: 
und dann die zweite Ableitung: 

Setet man nun den Wert von y' und den von j/' mit ifc' erweiteTt 
in die erste Gleichung ein, so wird diese offenbar ideniificb be- 
friedigt D. h. der angegebene Wert y ist tatsachlich die LÖBung der 
Differentialgleichung (46). — 
Mit den Werten: 



max ^ 



COS — 

k 

(Ob man M^^ berechnet, hängt von der allgemeinen Form der 
Momentenlinie ab, die man nach Berechnung der Stützenmom^^ 
meist übersehen kann.) ist die Aufgabe der Momentenbestimmung 

im wesentlichen gelöst. Hierbei wird — bestimmt durch: 

tgx= n ^"' ^*«« ^^^ 

Um geschlossene Rechnungen durchzuführen, kann m^n 
bei der Berechnung der Großtmomente auch so vorgehen, daß man 
statt aus dem bekannten Wert: 

k -^„ - 1 • sin a 



^) Die ganzen EntwickluDgen lassen sich noch weiter für die besonderen 
Verhaltnisse der Flugzeugstatik vereinfachen, wenn die Langskraft 5 io Ab- 
hängigkeit von g einfach dargestellt werden kann. Wenn jedoch 8 sich aus 
Beiträgen zweier Tragwände zusammensetzt, so ergeben sich Schwierigkeiteo. 
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en M^iixkel x:k aufzuschlagen und danach wiederum den Kosinus 

u l>e8i>ixrunen, den notwendigen Wert cos — direkt durch tg — aus- 

iC ic 

Lriick.t. Es ergibt sich: 



h=VWiF^ 



cos- 
k 



T>amit T^ird Gleichung (49): 



COS-i- ** * 

k 

Diese Gleichung kann zweckmäßig zu allgemeinen Untersuchungen 
verwendet werden. — 

Als nächste Aufgabe ist der Holm auf mehreren Lagern 
zu betrachten. 

Bei der Integration ergeben sich für die Randwinkel r und rf 
des einfachen Balkens rechts und links die Gleichungen: 

S-8 ~ S-s S 

^~ S-8 ^ Ss S ^ ' 

In dieser Gleichung und der folgenden bedeuten: 

r 8 

y/ = — — wobei: i/=l — cc-cotga und « = — 






V = 



S'8 sin« y S 






w = 



S'8 



n 



v" 1 




sma 




... 1 — cos a 

v" — : 

a • sm a 


1 
"2 



V¥ 



Mit Hilfe dieser Winkel, die beim durchlaufenden Balken ineinander 
übergehen, kann man die angeschriebenen Momentengleichungen für 
den Balken auf mehreren Lagern zu der verallgemeinerten 
Clapeyronsohen Gleichung zusammenfassen (siehe Müller- 
Breslau, Graphische Statik, IL 2, Seite 289): 

-AT«-! • V» + ^m -(Vm + Vm-f l) + ^m-\-\ ' V«-hi 
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Damit igt die Aufgabe der Momentenberechnung auch für den durch- 
laufenden Holm, wie er im Flugzeugbau fast immer vorkommt, voll- 
ständig gelöst. Bei sehr vielen Feldern sind die verschiedenen von 
Müller-Breslau angegebenen Eliminationsverfahren wichtig. — ' J&ist 
die Änderung des ursprünglich rechten Winkels infolge anderer fänflnsse 
Die Werte v\ if' und yf" sind in einer von der Flugzeugmeistere, 
während des Krieges herausgegebenen ausführlichen Tafel fertig Ih- 
rechnet. Die dort angegebenen Stellen genügen reichlich, müssco 
aber in der Nähe von 180^ derartig genau sein, um den tu* 
bestimmten Ausdruck qo\qo für die Momente und die Nenner- 
deter;ninante scharf genug berechnen zu können. Sonst mu£ msa 
mit Hilfe der Differentialrechnung besondere Grenzbetrachtung^ 
anstellen. 

Statt der Werte v kann man auch die ebenfalls tafelmaßig be- 
rechneten Zahlen % verwenden. Diese sind festgelegt nach der 
Gleichung : 

;i: = v'— ^- (54) 

Müller-Breslau hat in seiner Abhandlung in den Technischen 
Berichten: „Zur Festigkeitsberechnung der Flugzeugholme" ^) eine 
kurze Tafel gegeben für die Werte: 



2/ 


e-r' 


s b'V 




fi'" 2^^"' 




c? ' 


s a^ 


und 


s a' 


s 





Welche Tafel der verschiedenen Werte man verwendet, bleibt sich 
ziemlich gleich. Durch die Einführung dieser Werte erübrigt sicn 
die genaue Beachtung der Vonipicjien bei den r -Werten selbst, die 
sonst oft zu Bechenfehlem Anlaß gibt. 

Zur Berechnung der Wiukeländerungen J^ kann man einen 
Williotschen Verschiebungsplan zeichnen oder für allgemeine 
Betrachtungen auch leicht rechnen statt zu zeichnen. (Dabei genügt 
es, nur die Längenänderung der Kabel allein zu berücksichtigen. 
Wenn man noch die Längenänderung der Holme berücksichtigen 
will, so wird man doch stets die Stiele vernachlässigen.) Die so ge- 
fundenen Durchbiegungen d der einzelnen Knotenpunkte benutzt man 



^) In der gleichen Abhandlung wird weiterhin der Einfloß der Kräfte 
der Innenversponnung, die exzentrisch am Hebelarm der Durchbiegung wirken, 
berücksichtigt. Wie die dort angegebenen Beispiele jedoch zeigen, rechnet 
man genau genug, wenn man, wie üblich, nur den Mittelwert der durch die 
wagrechten Lasten in den Abschnitten eines Feldes hervorgerufenen Kräfte in 
die Rechnung einführt. Diese weiteren Untersuchungen überschreiten den ver- 
fügbaren Raum dieses Buches. 
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zur SerechnuBg der Winkeläaderung A'& nach der Formel: 



zJ# = 



d 



«t+i 



^m K — K-\ 



S 



m + l 



8 



(55) 



m 



M&n kann auch die Beziehung über die Winkeländerung in einem 
der Berechnung von A'& zugrunde legen nach der Gleichung: 



(56) 



E'A^ = — o^' (cotg y^ + cotg y^) -f- a^ • cotg y^ 
4-a/(cotgy^-f cotgyj + a^.cotgy^ • 

Die Bezeichnung gilt für folgende Fig. 51. 



iVt-ff 




Fig. 51. 

In dieser Gleichung können gegebenenfalls die Glieder mit a^ 
und o^ vernachlässigt werden. Bei flachen Winkeln der Kabel und 
noch mehr bei verscliieden großen aneinander stoßenden Feldweiten 
ergibt sich ein gewisser Einfluß von A^ auf die Größe der Momente. 
Eis laßt sich dies auch leicht einsehen, daß bei gleichen oder sich 
regelmäßig ändernden Feldweiten der Einfluß von A^ nicht sehr 
groß sein kann, da auch große Kabellängungen überall gleichmäßig 
wirken. In Flugzeugmitte aber oder wenn z. B. bei Anordnung von 
außenliegenden Motoren kleine Felder an große grenzen, muß die 
Biegungslinie des Holmes einen weniger stetigen Verlauf haben. 

Es ist gegebenenfalls auch wichtig, die Längenänderung der 
Kabel nicht nach dem Hookschen Gesetz, sondern nach den auf 
Seite 89 beschriebenen Versuchen zu berechnen. 

Hat Ai^ größeren, ungünstigen Einfluß auf die Momente, so 
kann man nach einem Vorschlag von Prof. Bau mann, Stuttgart, 
dem Holm eine derartige Vorspannung geben, daß bei voller Be- 
lastung die Werte A^ zu Null werden. — 

Die Änderung der Knotenlästen T infolge des durchlaufen- 
den Balkens für eine zweite, verbesserte Rechnung ist: 

dT= — Af,„(— + — ) + — «-^^ +— ^^^ 

Es wird meist möglich sein, diese Werte schon von vornherein so 
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zu schätzen, daß die nachher errechneten Werte AT von d^i vorher 
angenommenen Verbesserungen der Knotenlasten sich nicht m^ 
stark unterscheiden. — 

Wenn bei größeren Rechnungen sich aus den Vorzeichen oder 
sonst durch Unterschiede großer Zahlen rechnerische Schwierig- 
keiten ergeben, so kann man zur Nachprüfung auch statt der Be- 

X 

rechnung des Wertes tg — von der einen Seite des Balkenfeldes her 

l X 

den Wert tg — j^ — von der anderen Seite des Balkens her berechnen. 

Die Stelle, an der das Größtmoment auftritt, ergibt sich dann aus 
verschiedenen Beohnungszahlen in gleicher Weise. Dieses Vorgehen 
kann zur Nachprüfung empfohlen werden. 

Die Berücksichtigung von veränderlichem Trägheitsmoment des 
Holmes führt oft auf Bessel'sche Funktionen. 

Der Fall des einseitig eingespannten Balkens mit Quer- und 
Längsbelastung ist im dritten Teil, Seite 355, allgemein behandelt. 



b) Berechnung der Durchbiegangen. 

Die Durchbiegung des Holmes y ergibt sich nach der schon oben 
angeleiteten Formel 

1 f., , { Mb — Ma)x , gs-x X*] , 

wobei die Konstanten die bereits angeschriebenen Werte haben. 

Da man jedoch in den meisten Fällen zunächst die Momente M^ 
berechnet und dann erst an den gleichen Stellen des Balkens nach 
den Durchbiegungen fragt, so kann man auch einfacher folgende 
Formel verwenden: 



1_ 

's 



Für Überschlagsrechnungen leistet die Formel von Vianello 
gute Dienste, die er • auf Seite 90 seines „Eisenbaues^ angegeben 
hat. Dabei ist wiederum M^ nicht das Moment für den beiderseits 
gelenkig gelagerten Balken, sondern das Moment für den jeweils 
vorliegenden Balken ohne Längskraft. Die Knicksioherheit bei ein- 
facher Last ist dabei «. „ 

j, = ^-L_ (58) 

^ S n — l ^ ' 
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Die vojj^ ÄJehrt^ns und anderen gegebenen Formeln, die sich 
Auf eine Reihenentwicklung der Kreisfunktionen stützen, sind im 
Flugzeugbau weniger verwendbar. Diese Kreisfunktionen werden oft 
gerade in der Nähe der extremen Werte gebraucht, so daß die 
Näherung ungenügend ist. 

Die Formel 

'=<'+^) (^«) 

ist deshalb für ganze Bruchlast nicht zutreffend. 

Die Berechnung der Durchbiegung ist im Flugzeugbau wichtiger 
als. in anderen Gebieten der Baukonstruktionen, da bei der be- 
sclirankten Holmhöhe die Längskraft am Hebelarm der größeren 
Durchbiegung ein größeres zusätzliches Biegungsmoment hervorruft 
und da auch die aerodynamischen Verhältnisse von der Durchbiegung 
beeinflußt werden. 

Bei Verwendung von hochwertigen Stahlrohrholmen, deren 
große Festigkeit gegenüber Holzholmen eine kleinere Konstruktions- 
höhe bedingt, wird die Durchbiegung recht groß. Während für 
Holzholme bei der Durchführung von Sandbelastungsprüfungen 
für Bruchlast Durchbiegungen von etwa 3 bis 5 cm beobachtet 
wurden, kommen bei Stahlrohrholmen Durchbiegungen von 25 bis 
30 cm vor, ohne daß ein Bruch eintritt. Es ist klar, daß ein der- 
artig stark durchgebogener Holm nicht nur allein auf Biegung be- 
ansprucht wird, wie ein gerader Holm. Bei der sich bildenden 
Kettenlinie treten große, entlastende Zugspannungen auf. Für diesen 
Fall gelten die entwickelten Formeln nicht mehr. Wenn man sich 
jedoch unserem Vorschlage von Seite 31 anschließt und die Be- 
rechnung nur mit halber Bruchlast durchführt, so wird die Genauig- 
keit im allgemeinen ohne Grenzbetrachtungen genügen. 

Die größte Durchbiegung des Holmes tritt oft nicht an der Stelle 
des Größtmomentes auf. 



e) Berechnung des Balkens für Quer- und Längskrälte bei Einzellasten« 

Ist keine gleichmäßig verteUte Belastung vorhanden, sondern werden die 
von jeder Rippe übertragenen Einzellasten für sich betrachtet, so geht die oben 
angefahrte Gleichung unter Berücksichtigung der Exzentrizität in folgende 
Form über. 

Die Anwendung dieser Gleichung hat aber im Flugzeugbau nur Sinn, 
wenn sich aus verschiedenen Rippenabstanden innerhalb eines Feldes durch 
plötzliche Änderungen der Rippentiefe oder durch Wechsel des Profils andere 
VerhältniBse ergeben, die diesen größeren Arbeitsaufwand der Rechnung recht- 
fertigen. Bei gleichen Rippenabstanden führt die \on Müller-Breslau dar- 
gestellte Differenzengleichung schneller zum Ziel. 
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Bei der Wirkung einer Einzellast P in der Entfernung a vom linken Auf- 
lager ergibt sich unter Benutzung der gleichen Bezeichnungen wie bei gleich- 
förmig verteilter Last folgende Differenzialgleichung der elastischen Linie (vgl. 
Dr.-Ing. Arnstein im „Eisenbau^ 1919): 



*'-y"+v=-;^ 



■af^ + (^7i),+pi=_«. 



8 



8 



bzw. rechts -\- Pa — 



Fax 



Diese Gleichung hat die Lösung: 



y = C\.cos --]- C^-8in| — ^ 
Durch Differenzieren findet man: 



^A+ ^ . -*^ « + pg-^xJ . . (60) 



8 



Mj,-M 



8 



8 



A , P{B^a) '\ 



Durch nochmaliges Differenzieren ergibt sich für die zweite Ableitung: 

?/' = — C.cosyrr,— Ca-sin^T-, 



k ¥ 



k k* 



Setzt man die Werte für i/ und t/' auf die linke Seite der zuerst ange- 
sohriebenen Differenzialgleichung (60), so findet man eine Identität: 



C, • cos , 
k 



3C XX 

C>sin-T--i C.cos-p-L-CL-sin-r 
k k ' k 









Da das Moment J/^ zur Rechten von der Einzellast P andere Werte hat 
wie zur Linken des I^^astangrüfspunktes, so ergeben sich für y die beiden 
Gleichungen mit vier Integratiunskonstanten C^ bis C^: 



J/j i\ • COi* 



y, i\ oos 



k 

X 



r 1 1 X 






/iir Hostimniung der Konstanten stehen zur Verfugung die Beding^gen ; 



\ für .r v 0. daraus: C^= —q- ? 



If, 



8 9 '"^ A 

? für r =-- 5 y . daraus: C^ sin — C, cos -r- ^- = , 

Ar k S 



l\. iiiT .r ii u. 



»nlor 



.1 



S ,5 



damus: 



< s '-^^^ T ~" 1 4 «n V — Q Sin -r = 



-- ( '., s-n 



M^ a 



> 



^^ ~"I 



00.1/ 
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4. Für den gleichen AngrifiFspunkt der Einzellast x = a muß die elastisohe 
Linie des Holms stetig verlaufen, d. h. yi = y^' 



a 



a 



oder 



+ ^8«n~ — Q.cos^4- e,.cos~== + -^'^.8in ^ + 



a 
1 






a 
k 



-C, [cos| + tg~8in|] + Ci.cos| = -?-( lf^.8in| — ifg ^ + ^* 



^ 8 

cos-r 

k 



Aus Bedingung (3) und (4) ergeben sich schließlich die Konstanten: 



P-Ä-COS-T- 

C * 



^.tgl 



Jtf^-^ + P.Ä.ßin^ 
cos^ 



Mj^ PÄsin 



C4 wird dann: 



A = 



5.tg^ 



-M.+ 



M 



COS-p 

k 



P'ÄT'Sln -r 

8 k 



Diese Werte eingesetzt, ergibt die Gleichung der Biegungslinie für den 
ersten Abschnitt zu: 






PÄf-COS-T- 

k 

S 



1 



S.tgA 



^Ä- 



M 



COS-r- 

k 



-^+P.Jfc.BmJ 



-M^^ + 7Fi.-^^) + ^7(«- ")! 



. X 

sm-r 
k 



. (61a) 



Im zweiten Abschnitt lautet die Gleichung: 




. X r 

sm-::- 
k 



^A- 



M 



B 



COS 



+ P-Äsin-r 
k 



Das Moment selbst wird: 



(61b) 



(62) 



In diese Gleichung können nun die oben angeschriebenen Konstanten und 
zwar entweder C^ und 0^ oder C, und C4 eingesetzt werden. 

Man erhält dann ebenso wie für y auch für M zwei verschiedene Gleichungen 
für beide Seiten des Balkens zur Rechten und zur Linken der äußeren Last. 
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Setzt man die Konstanten in Gleichong (62) ein ond ntht man die Werte 
ziuammen, so ergibt sich mit der Bexeidinnng 

0^=3« — a 
iÜT das Moment der gleichmafiig aofgebaote Anadmck 

'' ^ X o* x" 1 
iC»= lf^*8in-r + ilu-8in^-|--P-**ainp*Mn-T, - . . (63» 

sin-r- 

I: 

Die Anwendong dieser Gleichung kann nicht immer empfohlen werden, 
da sie aas den schon öfters dargelegten Gründen der Genaoigkdt des ganasen 
Ansatzes gerade so angenaa ist, wie die einfachere Berechnung mit gleich- 
m&Big verteilter Last. — 



d) Oleiehmigen tOr Zag imd JNegmig. 

Die angeschriebenen Gleichungen für Dmck und Biegung gehen 
für den Fall von Zog und Bi^ong in ganz ähnlich geformte aber, 
die statt der Kreisf unktionen cos und sin die hyperbolischen Funk- 
tionen Sof und @tn aufweisen. (Tafeln der hyperbolischen Funk- 
tionen siehe y,Hütte^ I.) 

Im allgemeinen muß jedoch betont werden, daß es für die 
Zwecke des Flugzeugbaues nicht notwendig ist, den Fall von Zug 
und Biegung überaus genau zu betrachten. Die gewöhnlichen Cla- 
peyron'schen Gleichungen ohne Berücksichtigung der Langskraft« 
geben in diesem Falle die Beanspruchungen scharf genug an, da der 
Zug im Balken den Pfeil der Biegung meist verringert und damit 
eine gewisse Entlastung der Holme herbeiführt. Die Gleichungen 
lauten: . . 

Jf, = 5(c,.eof| + C,.©iii|)-i/Ä:^ .... (64; 

^^a. = --'--9^' (65^ 

wobei die Stelle des Größtmomentes sich ergibt aus: 

und 




^•»=T= «. = ^|Aeot9- 



D^, jD, und k haben die gleiche Bedeutung wie oben bei Druck 
und Biegung. — 
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e) Besondere FäOe. 

1) Betrachtung der Momente für den Fall gleicher Knick- 
sicherheit in den beiden Holmfeldem eines Zweistielers. 

Für gleiche Knicksicherheit, d. h. für gleiche Werte a in beiden 
Feldern ergibt sich bei gleichem E und I die Beziehung: 

8^^'8^ = 8\'S^ (66) 

Außerdem wollen wir wie in anderen Beispielen die für das 
praktische Konstruieren wichtige Bedingung einführen: 

5j-j-«, =c = konst (67) 

Das Stützenmoment wird dann allgemein ohne Endmomente 



ttt 



Für gleiches a haben die Werte xp"' und \p' keinen Zeiger mehr. 
Der Zahler wird 



der Nenner 






und der gesamte Wert unter Benutzung von Gleichung (68) : 

Da die Werte v^ und 'Z^' in fertigen Tafeln vorliegen, so ist es 
unzweckmäßig, die Winkelfunktionen zu vereinfachen. Man könnte 
sonst setzen: 

v' «(1 — a-cotga) 
Unter Benutzung der Gleichung (67) und mit der Bezeichnung 






ergeben sich die Seitenlangen 

• . C'X - c 

Äi = T-T— und «a=T--| — 
* 1 -f-x * 1 -f-x 
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Mit diesen Werten wird die aUgemeine Gleichung: 









2) Bei einem Dreistieier, in dessen drei Feldern die Knick- 
Sicherheiten gleich sind, ergibt sich die Beziehung 

Die Stützenmomente Jfj und Mjj werden dann allgemein 

y _ -g-(>i'v/" + V-vn-(y,'+y,0+g-(V-yr+«,>/")v/ 
'~ (v/+v,')(v','+v,')-vr 

»y _ -g(Vv«"^+«,'yn(y/+v',0+gfa>x"+Vy/')v«" 
"~ (v/+v.')(v,'+v.')-v,"' 

Die oben angeschriebene Beziehung eingesetzt, führt nach einigen 
Umformungen auf: 

entsprechend Ifj^. 

Setzt man wieder: 

*i "l~ *2 "f~ *8 = ^ '^ konst 
und bezeichnet man, da die Stabkräfte gegeben sind, 

so werden unter Benutzung der konstanten Summe der Holmlängen 
c und der Seitenverhältnisse h^ und \ die Seiten 

*»-r+ft,+Ä; *»-i+Ä,+Ä. '»-f+ÄT^+Ä. 

Diese Werte in die Gleichung (71) eingesetzt, ergibt für das 
Stützenmoment 

3) Wegen der Beschränkung des Baumes kann der Einfluß des 
Trägheitsmomentes und der Elastizitätszahl nicht eingehend unter- 
sucht werden. In dem folgenden Beispiel für die Stielstellung änes 
Zweistielers sind Zahlenwerte dieser Art rechnerisch dargestellt 
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X^ofessor Beiß n er hat die Frage der Steifigkeit eingehend behan- 
<lelt. Er hat 1,5 mal so großes E-I dem einfachen E-I gegen- 
ül>ergestellt und außerdem bei normaler und dreifacher Last das 
nicht geradlinige Wachsen der Spannungen mit dem Last- 
vielfachen untersucht. 

Man könnte noch die Frage aufwerfen, in welcher Weise bei 
den betrachteten Holmen mit dem Vielfachen der Belastung das 
Größtmoment auf dem Balken wandert. Und ebenso, wie die 
Stelle, für die das Moment Null wird, nch mit Vielfachen der Last 
verschiebt. Da die Schäftungsstellen der Holme zweckmäßig an die 
Momenten-NuUpunkte gelegt werden, so hat ein übermaßiges Wandern 
dieser Nullpunkte gewisse Nachteile, auf die wir hier jedoch nur 
hinweisen. Tritt in einem Feld der Ejiickfall schon früher ein, 
während in den übrigen Feldern noch größere Knicksicherheit vor- 
handen ist, so kommt der Holm als Ganzes nicht zu Bruch. Die 
übliche Rechnungsart versagt jedoch in diesem Äugenblick. Es müssen 
Grenzbetrachtimgen aufgestellt werden (vergl. Seite 177). 

Die folgenden Rechnungsbeispiele für die Stielstellung werden 
zusammen mit äer Normalrechnung der Flugzeugmeisterei wenigstens 
ein teilweises BUd für die möglichen Verhältnisse geben. — 

I) Holmbereehnung bei verschiedener Stellung des mittleren Stieles 
bei einem Zweistieier mit zwei Zahlenbeispielen. 

Beispiel L 

Aus den im vorhergehenden angeschriebenen Gleichungen läßt 
sich der verschiedene und nicht geradlinig wachsende Einfluß des 
Last vielfachen, der Trägheitsmomente und der Elastizitätszahl auf 
die Spannungen errechnen. 

Im folgenden wird das Last vielfache, mit dem die Berechnung 
durchgeführt wird, das Trägheitsmoment und die Elastizitätszahl 
des Holmes fürs erste als konstant festgehalten. Die Durchführung 
eines gleichen Trägheitsmomentes in mehreren Feldern eines Holmes 
hat sich aus Gründen der Herstellung bewährt. Dagegen soll zunächst 
die Feldteilung durch verschiedene Stellung des mittleren Stieles 
planmäßig geändert werden. Es liegt dabei der Gedanke zugrunde, daß 
für ein bereits ausgeführtes Flugzeug aus aerodynamischen Gründen 
die Gesamtholmlänge und die Größe des überstehenden Endes außen 
beibehalten werden soll^). Durch die Verschiebung des mittleren Stieles 



^) Daß überstehende Ende wird aas konstruktiven Gründen wegen des 
Anaohliuaes der Querruder und der zulässigen Durchbiegung außen als un- 
verändert angenommen. 

vtn Oriet» FlugMUgiUtik. 9 
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ändert sich nur die Druckkraft iS^^ im äußeren Felde s^. Die I>ra<^- 
kraft S^ im inneren Felde ist unabhängig von der StielsteDung, da das 
Oesamtmoment der Luftkräfte und der Hebelarm h für den zngeliorig^ 
Momentendrehpunkt durch die Stellung des mittleren SUelee nicht 
geändert wird. 

Zunächst ist S^ jedoch noch näher zu befrachten. Die Drac^Lkiaft 
des Holmes rührt aus einem Beitrag der senkrechten und der wag- 
rechten Fachwerkswand her. Man kann S^^ nach der Gleichung zerlegen 






Das als Beispiel betrachtete Flugzeug ist nach folgendem System 
der Normalberechnung der Flugzeuge (Fig. 52) ausgeführt (vergl. auch 
Seite 52, 63 und Seite 257). 



MnO 



Af^-äSSa^cm 




Fig. 52. 

Es ergab sich eine Holmkraft von 975 kg. Diese folgt bei einex 
senkrechten Konstruktionshöhe h= 191,5 cm und bei einer wagrechten 
Konstruktionshöhe «=100 cm nach der Gleichung: 

^ (260 + 92)V l,425 0>832\ 
^'- 2 Al91,5+ 100 ;~^^ 

Hierbei ist 1,425 und 0,832 die senkrechte und wagrechte Quer- 
belastung. Ändert sich nun die Länge des äußeren Feldes $^ um 
die Strecke a (in cm), so wird die Stabkraft: 

5i = (352 -fa)«. 0,788 kg 

Vernachlässigt man bei kleinen Werten von a die Glieder mit a^ , so 
ergibt sich für das Beispiel die einfache Gleichung: 

fif^ = 975 + 5,56- a kg 

Nach dieser Gleichung ist nun in der Tafel 17 die Längskraft S^ 
bei verschiedenen Stielstellungen für das Außenfeld, errechnet. 

Die ganze übliche Rechnung ist schematisch derart aus- 
geführt, daß für die verschiedenen Stablängen in den beiden ersten 
Tafeln zunächst alle wichtigen Hilfswerte ermittelt werden. Dabei 
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^v^urde eine Elastizitätszahl für Holz von J5J= 110000 kg/cm^ s^u- 
^r-iinde gelegt. In dem betrachteten Falle ist das Innenfeld in 
Flagzeugmitte gelenkig angeschlossen. Es wäre deshalb nicht not- 
\^endig gewesen, den Wert \p^' besonders auszurechnen; denn Mb = . 
13 as Stützenmoment Mj^ des überstehenden Endes außen bleibt in 
allen Fällen = — 6680 kg -cm. Außerdem wurde in diesen Tafeln 

der Wert CL^=-r- oft nicht im Gradmaß ausgedrückt. Die von der 

Flugzeugmeisterei herausgegebenen Tafeln erlauben ein Aufschlagen der 
Winkelfunktionen und der y- Werte unmittelbar nach dem Bogenmaß. 
£8 sei betont, daß in der Nähe von 180^ die Rechnung verhältnis- 
mäßig genau durchgeführt werden muß, um aus den großen Unter- 
schieden der cotg noch genügend genaue Werte zu erhalten. Insbeson- 
dere ist es notwendig, das Stützenmoment an den Eoiickgrenzen der 
einzelnen Felder möglichst genau zu errechnen, da sich sonst, auch bei 
kleinen Unterschieden in den Stützenmomenten, in den Feldmomenten 
ganz bedeutende Abweichungen ergeben können. Es ist dies eine 
Schwäche des vorliegenden Bechnungsverfahrens, die berücksichtigt 
werden muß. 

Für das Innenfeld s^ folgt dann Tafel 16. 
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\\\ t)«M (ol|iiM\«lon Ti^M 18 nind nach den bereits ange- 
l^^)^n«'^«M\«M\ \iMi^U^Mni^h\oHiM\ Tliipoyronaohen Gloiohungen (53) 
^th' N MW » o u u^ >MU o u t o tvitriH^hui^ts i>b)tn>hl oe keinen Sinn hat, 
s\U%'^ «l««' K«u^'k|i«<M\90 d<v« |;tAi\M^i Holmes hinaus, die dmch 

v/ • n'- ^> (72) 

^Nvk,M»\-i^,> ViH,^* >M >i?o S^uIjmmu^vnvim^I^ m berecJinen« wurde die 



>T 



«■kl> 



> > Nv.v>w,\tx ,^,s, K^^N'V^r^^yir minder kleiner werdende 

>■'■''"> ,^.:,vrM'.' ,xv\s»)^>N\- )4^3c«v^ I5s k^Tite n&mli<Ji tot- 

*^^ *'*^ »**». Wv Xl^^m4^^^^n>y<tv1)^7»aY^ «nd die l ^ ^ wM ^ wnng 

>v. N,x%. . .-^v^" v^'»N^-*x An \^v>lsj?:^wr>w* dM» fMia« Hohnes 
•'• >*^ '^ * k'o »N^-^ X\ /k.T^r kvMtiini . o^vv^ahl die 



.t . . . 



tv 



. *«! • ■ « 



• i • ^^- »I • 



IV <V! 



\ ^ 



V.V 



\ii 






>\ 



»iTv^^rwr. Fa3*; bepi mit der An- 
\'v*ki?"''»nw W: <*twa i;j=2M 



v^U^ 



x,v< .>.vx V ^,,v. >V N*^ «HjÄ. <c^Kkikmi die Stataeii- 
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ixLoxnente ihren kleinsten Wert zwischen Anordnung d und e: 

M^ 2 sr-V 



er^bt. 



sich zahleumäßig zu 

Jfrt = — 2 . 5484 = — 10968 kg . cm 



(73) 



Tafel 18 zur Berechnung der Stützenmomente. 



•v 



//f 



V-v« 



fft 



2g 



Mo'W 



w + w 



M. 



+ 170 



K)| 9844 
►Ol 12675 



52900 
48400 

44100 



M)| 16942 
30| 23740 40000 
DOl 37160 36100 
001 73170 32400 
OOl 533932 



11080 
13680 

-20498 
-53890 
+49505 
+ 14288 



28900+ 7460 



1230 
955 

- 3550 
- 30150 
+ 86665 
+ 87458 
+541332 



- 1761 

- 1360 

5058 

- 42964 
+ 123500 
+ 124630 
+771400 



- 4582 
■ 5530 

6980 

9265 

13800 

25998 

182320 



- 6343 



+ 0,336 
6890+ 0,097 



- 12038 

- 52229 
+ 109700 
+ 98632 
+589080 



- 0,565 

- 4,571 
+ 9,524 
+ 6,771 
+ 29,271 



+ 18850 
+ 71200 

- 21 180 
-11426 
-11520 
-14566 
-20125 



570 
2200 

655 
352 
356 
450 
621 



740 
2370 

825 
522 
526 
620 
791 



Zu der vorstehenden Tafel sei noch bemerkt, daß für die Ejiick* 
bedingung / i ' n 

in dem betrachteten Bereich zwei Lösungen vorkommen können, je 
nachdem bei der Wanderung des Stieles nach rechts oder links das innere 
oder das äußere Balkenfeld über seine eigene Knickgrenze derart weiter 
hinauswächst daß es die Knicksicherheit des ganzen Balkens gefährdet. 
In den folgenden Tafeln 19 und 20 werden die größten Feld- 
momente für das Außenfeld und für das Innenfeld dargestellt. Nach 
der Zeichnung Fig. 53 hat das größte Feldmoment eine Unstetigkeit. 
Sobald das Feldmoment dem Stützenmoment gleich wird und mit 
a: = in das Stützenmoment übergeht, steigt an einer anderen Stelle 
des Balkens gleichzeitig das Feldmoment von dem Werte Null wieder 
zu einem positiven Werte an. Die graphische Darstellung zeigt, daß 
die Feldmomente für beide Knickgrenzen des ganzen Holmes un- 
endlich großen Werten zustreben. Die eine Knickgrenze ist in Fig. 53 
links gezeichnet, die andere Knickgrenze liegt außerhalb weiter rechts. 
Der asymptotische Verlauf beider Momentenkurven nach den beiden 
Kniokgrenzen zu tritt deutlich hervor. — Für die Ausrechnung sei 
bemerkt, daß der Anfänger oft die Tafeln für tg und für das Bogen- 
maß des Winkels verweehseln kann^). 

^) Zur Ausreohnaog von Tafeln mit der Rechenmasohine kann „Loße, 
Hilfstofeln für das Rechnen mit Masohine, Verlag Engelhardt, Leipzig*', emp- 
fohlen werden. 
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134 Allgemeines über den Aufbau von Ranmfaohwerken für Flugzeug^. 
Die Momente und Spannungen für das Innen feld sind: 

Tafel 19. 



Stellung 


7 + 


il 


1 » 


IL 
-ootga 

■ 


= 1 + 11 


X 

k 
Grad 


Bogen 


h 
cm 


X 
CID 


a 


+ 18850 
+ 6484 

+ 24334 



+ 5484 


- 0,423 


- 1,580 


-2,008 


90*+26«30' 


2,03 


62,035 


126 


h 


+ 71200 
+ 5484 

+ 76684 

-21180 
+ 5484 

-156§6 




+ 5484 


- 0,182 


2,839 


- 2,521 


90»+21«85' 


1,947 


62,035 


121 


e 




+ 5484 


+ 1,45 


- 4,010 


-2,56 


90« +21« 85' 


1,947 


62,035 121 


d 


-11426 
+ 5484 

- 5942 

^11520" 
+ 5480 

- 6040 

- 14566 
+ 5484 

- 9082 




+ 5484 


+ ll,20i 


- 12,07, 


- 0,876 


1 

90»+48ö55' 


2,421 


62,035 155 


€ 



+ 5484 

0~ 
+ 5484 


- 11,45 


+ 12,70 


+ 1,26 


5P30' 


0,90 


62,035 


55.7 


f 


• 

- 2,55 

- 0,96 


+ 4,10 


+ 1,55 


57« 15' 


1,00 


62,035 


62 


9 


-20125 
+ 5484 

- 14641 



+ 5484 


+ 2,35 


+ 1,39 


54*20' 


0,958 


62,085 


59 



Stab 


X 
COS-j- 

k 


X 

COS -,- 
k 


min COS -,- 

k 


Fem* 


IVcm» 


S 
F 


M 

W 





a 


-0,446 


- 54500 


-5500 = - 60000 


17,5 


32,4 


169 


1850 


2020 


b 


- 0,368 


-208000 


-5500 = -213500 


17,5 


32,4 


,169 


6560 


6730 


e 


- 0,368 


+ 42500 


-5500 = + 87000 


17,5 


32,4 


169 


1140 


1310 


d 


- 0,753 


+ 7900 


-5500 = + 2400 


17,5 


32,4 


169 


74 


243 


e 


+ 0,662 


- 9100 


-5500 = - 14600 


17,5 


32,4 


169 


451 


620 


f 


+ 0,543 - 16700 


5500 - 22200 


17,5 


32,4 


169 


685 


845 


9 


+ 0,583 


1- 25100 


-5500 = - 30600 


17,5 


82,4 


169 


945 


1114 
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-20000 



Sf'tSOcm 



310cm 
170cm 



Fig. 53. ZnsammensteUung der Momente. 




^f^250cm 
Si'lSOcm 



e \ \ \ \ \f 



310cm 
170cm 



Fig. 54. Zusammenstellung der Spannungen. 



136 AllgemeineB über den Aufbau von Raninfachwerken für Flugzeuge. 
Die Momente und Spannungen für das Außenfeld sind: 

Tafel 20. 



c 

CO 


II ö> 

•r + 


St 

«« + 

(1 


-•Q 


a 
'S 

• 
1 

K 


II. 

-cotg-a 


-1 

= 1 + 11 


X 

Grad Bogen 


k 


X 

cm 


a 


- 6680 
+ 19264 

+ 12584 


+ 18850 
+ 19264 

+ 38114 


+ 3,62 


+ 0,657 


+ 4,277 


76*50' 


1,841 


116,3 
112,9 


156 


b 


- 6680 
-f 18659 

+ 11979 


+ 71200 
+ 18659 

+ 89859 


+ 10,05 


+ 0,900 


+10,95 


84H5' 


1,479 


167 


c 


- 6680 
+ 17185 

+ 10505 


- 21 180 
+ 17 185 

- 3995 


- 0,604 


+ 1,234 


+ 0,630 


32« 15' 


0,560 


109,8 


61,5 


d 


- 6680 
+ 16306 

+ 9626 


-11426 
+ 16806 

+ 4880 


+ 1,012 


+ 1,724 


+ 2,736 


69<>55' 


1,260 


107,0 


135,1 


e 


- 6680 
+ 15510 

+ 8830 


- 11 520 
+ 15510 

+ 3990 


+ 1,278 


+ 2,638 


+ 3,901 


75» 38' 


1,351 


104,4 


141 


f 


- 6680 
+ 14797 

+ 8117 


- 14566 
+ 14797 

+ 231 


+ 0,145 


+ 5,00 


+ 5,145 


79« 


1,378 


101,9 


140 


g 


- 6680 
+ 14137 

+ 7457 


-20105 
+ 14137 


- 27,88 


+ 34,88 


+ 7,000 


8P55' 


1,426 


99,6 


141 




~ 5968 







Stel- 
lung 


X 
k 


X 
C08-r- 

k 


min COS T 
k 


^cm» 


Wem* 


F 


M 

W 





a 


0,228 


+ 55200 


-19264 = + 86000 


17,5 


32,4 


53 


1110 


1163 


b 


0,091 


+ 131000 


-18659 = +112000 


17,5 


32,4 


56 


3460 


3520 


c 


0,845 


+ 12450 


-17185 = - 4800 


17,5 


32,4 


59 


148 


207 


d 


0,343 


+ 28000 


-16306 = + 11700 


17,5 


32,4 


62 


360 


422 


e 


0,248 


+ 35600 


-15510 = + 20100 


17,5 


32,4 


65 


621 


686 


f 


0,19 


+ 42700 


-14797 = + 28000 


17,5 


32,4 


68 


865 


983 


9 


0,14 


+ 53200 


-14137 = + 89000 


17,5 


32,4 


71 


1205 


1276 
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Für die Wahl der Stützenstellung ist jedoch der Verlauf der <r 
allein von Bedeutung, da bei den Flugzeugholmen auch die Langs- 
krafte S einen Beitrag zu den Spannungen liefern. 
Die Spannungen sind in Fig. 54 dargestellt. 
In gleicher Weise wie bei den Momenten ergibt sich wohl die 
Möglichkeit, über die Knickgrenze des einzelnen Stabes hinaus- 
zugehen. Für die Knickgrenze des ganzen Holmes dagegen folgen 
rechnerisch unendlich große Spannungen. 

Das betrachtete Flugzeug ist mit einer Innenf eidlänge ^, = 220 cm 
und einer Außenfeldlänge ^^ = 260 cm ausgeführt worden. Die Figur 
zeigl deutlich, daß man wesentlich günstiger die beiden Spannweiten 
mit s^ = 201,8 und s^ = 278,2 cm ausgeführt hättf . Man wird im all- 
gemeinen den Punkt der Dimensionierung zugrunde legen, in dem die 
Kurven der Größtspannungen des Innen- und Außenfeldes etwa gleich 
werden, d h. in der Abbildung sich schneiden. Das Stützenmoment spielt 
für die Dimensionierung nicht die erste Rolle. Es ändert sich in dem 
betrachteten Abschnitt nur langsam, und wegen des über der Stütze 
meist voll ausgeführten Holmes werden die Spannungen auch kleiner. 

Beispiel n. 

Um einen besseren Überblick über die Verhältnisse zu bekommen, wurde 
die ganze Rechnung für alle soeben betrachteten Stiellagen mit einer zwei- 
ten, höheren Elastizitätszahl ^^ = 1 20 000 kg/cm* nochmals durchgeführt. 
Da es nur auf die „Steifigkeit", auf das Produkt E-J ankommt, so kann man 
diese Änderung auch so auffassen, daß bei gleicher Elastizitätszahl ein größeres 
Trägheitsmoment zugrunde gelegt worden wäre. Die Steifigkeit E^Jt ist jetzt 
13560000 kg cm* gegen ^^J^ = 11430000 kg- cm< im ersten Beispiel. 

Die Rechnung ist genau wie vorher durchgeführt und ergibt in allen Punk- 
ten ähnliche Verhältnisse. Die Kurven der Momente werden jetzt flacher und die 
Spannungen im allgemeinen kleiner. Durch die vorgenommene Änderung sind 
die Knickgrenzen weiter nach außen verschoben. Für die Stielstellung selbst 
ergibt sich kaum eine günstigere Lage wie in dem zuvor behandelten Fall. 
Die folgenden Tafeln entsprechen in allem den Tareln des ersten Beispiels. 

Für das Innenfeld sind die Hilfswerte: 















Tafel 21 


l. 








c 


8, 
kg 


E 

kg/cm* 


J 

cm* 


E'J 

" ~S 


k 
cm 


«2 

cm 


Bogen 


k 
Grad 


sin a 


tga 


cotg a 


a 
b 

c 
d 

f 
9 


2970 
2970 

2970 
2970 
2970 
2970 
2970 


120000 
120000 

120000 
120000 
120000 
120000 
120000 


113 
113 

113 
113 
118 
118 
118 


4565,5 
4565,5 

4565,5 
4565,5 
4565,5 
4565,5 
4565,5 


67,57 
67,57 

67,57 
67,57 
67,57 
67,57 
67,57 


230 
220 

210 
200 
190 
180 
170 


3,404 
3,256 

3,1078 

2,960 

2,812 

2,6639 

2,516 




- 0,2588 
-0,1132 

+ 0,0337* 
+ 0,1851 
+ 0,320 
+ 0,46 
+ 0,585 


+ 0,2679 
+ 0,1139 

- 0,0337* 

- 0,1883 

- 0,338 

- 0,5175 

- 0,720 


+ 3,73 

+ 8,77 

- 29,66 

- 5,32 

- 2,96 

- 1,985 

- 1,387 



■ über d«n AnfbMi % 



1 lUmntacliweTfcen för FIn^Rige. 



1 


--iT. 


^■■4-1 


/.-;■,»• ..-.•;•',«• 


9 


S*' 




a 
b 

d 

f 

l 


-11,70 
- 27.57 
+ 93,0685 
+ 16,69 
+ 9,335 
+ 6.142 
+ 4,47 


- 2,73 

- 5,81 
+ 18,5697 
+ 3,125 
+ 1,661 
+ 1,042 
+ 0,729 


- 1,712 ; -0,3996 

- 4,219 ; -0,9045 
+ 14.9219 +2,97735 
+ 2,810 ' +0,5260 
+ 1.645 j +0.2943 
+ 1.1488 1 +0,1949 
+ 0.885 1 +0.1448 


1,425 
1,425 
1,425 
1,425 
1,425 
1.425 
1,425 


6606 
6&06 
6506 
6S06 
6506 
«506 
6506 


6831 
65» 
6237 
59«i 
564S 
5348 
5049 



ofeld and die HiUswert«: 
- Tftfel 22. 



"1 


Si 


E 


J 


*• 


k 




.= •• 




~ 




i 




















COtffa 


kg 


kg/cm' 


cm* 


S 


cm 


cm 


Bogen 












919,4 


120000 


113 


U740 


121,4 


35n 


2,058 




0383 


-138 


- 0.532 




975,0 


120000 


113 


13910 


117,9 


«60 


2,205 




0,806 


-1,3« 






1030,6 


120000 


UK 


13157 


1147 


'm 


2.35396 




0.709 


-1,01 


-0.99 




iü86,a 


120000 


11» 


12480 


111 7 


■m 


2,51 




0,588 


-0.72 


-f».3;i 




1141,8 


120000 


113 


11880 


lim (1 


Kfd 


2.661 




0,450 


-0,52 


-1,MÄ. 






120000 


118 


II 326 


1(16 4 


3(M1 


2,8195 




0,316 


-0,33{ 






1252,0 


120000 


113 


10822 


104,0 


310 


2,9807 




0,1605 


-0,163| 


-6,1* 



1 


1 
II 


1 

Hl 


1 

ff 1 
11 


II 


1 


^t 




^ 


2 






'=. 


s 














a 


2.09 


1,33 


0,308 


0,909 


0,578 


0,1340 


1,425 


21000 


22Se 




2,62 


1,74 


0,396 


1,034 


0,686 


0,1562 


1 425 


19820 






3,342 


2,319 


0,522 


1,2010 


0,8334 


0,1876 


1 4Wi 


18750 


27tS 




4,48 


3.276 


0,725 


1,466 


1.077 


0,2383 


1 4?5 


17780 


HMI 




6.155 


4,803 


1,093 


1.859 


1,451 


0,3150 


MH.-* 


16980 


3311 


r 


9.443 


7,89 


1,681 


2.6288 


2,1965 


0,4680 


1 ,4VJi 


16140 


3,W2 


9 


19,29 


17,53 


3.64 


4,963 


4,510 


0,9866 


1,425 


15420 





B ergeben siob dum: 
Tafel 23. 



1 


V 


Vv','" 


v 


V V.'" 


■^. 


2r-9 


«.■v." 


■2-, 


V.' + V'.' 


it„ 


". 




62500 

67600 


8370 
10560 


52900 
48400 


- 21140 

- 43780 


- 12770 

- 33220 


-18200 
-47340 


- 4580 


-22060 
-51920 


- 0,803 

- 3.185 


-27470 
-16300 






72900 
78400 
84100 
«0000 
»6100 


13678 
18680 
264B0 
42120 
90000 


44100 
40000 
38100 
32400 
28900 


-M31301 
+ 21040 
f 10620 
f 6315 
+ 4170 


4-144979 
-f- 39720 
f 37110 
+ 48435 
■t- 94170 


206595 
58600 
52880 
69020 

134190 


- 5567 

- 7190 

- 9690 
-14670 
-30130 


201028 
49410 
43190 
54350 

104060 


-M8,1229 
4- 4,276 
-)- 3,504 
+ 3.7776 
+ 5,848 


-12468 
-11530 

-12320 
-14390 

-17800 


386 
SS6 

m 

MS 
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gröBten Feldmomente des Innen feldes sind: 

Tafel 24. 



Stellung 




St 

II 


MC? 


• 

1 


IL . 

GOtga 


= 1-11 


X 

k 
Grad 


Bogen 


■1 


-27470 
4- 6506 

-20964 



+ 6506 


+ 1,14 


+ 3,73 


-2,59 


90« + 21» 




h 


-16300 
-h 6506 

- 9794 



+ 6506 


+ 5,84 


+ 8,77 


• 

-2,93 


90^+180 50' 




J 


-12468 
+ 6506 

- 5962 



+ 6506 


-82.7 


- 29,76 


-3,0 


90« + 18« 30' 




d 


-11530 
-f 6506 

- 5024 



+ 6506 


- 6.98 

• 


- 5,32 


-1,Ö6 


W + 31» 


2,12 


€ 


-12320 
+ 6506 

- 5814 



+ 6506 


- 3,50 


- 2,96 


-0,54 


90« + 610 40' 


2,63 


f 


-14390 
+ 6506 

- 7894 



+ 6506 


- 1,79 


- 1,935 


+ 0,14 


8« 


0,01 


9 


-17800 
4- 6506 

-11294 



+ 6506 


- 0,984 


- 1,387 


+ 0,403 


22« 0' 


0,384 





X 

cos^ 


X 
COS-r- 

k 


mtfl COS -r- 

k 


^cm« 


TFcm« 


8 
F 


•• 
M 

W 





a 


- 0,358 


+ 58700 


-6500 = + 52200 


17,5 


32,4 


170 


1610 


1780 


h 


- 0,323 


+ 30300 


-6500 = + 28800 


17,5 


82,4 


170 


735 


905 


c 


- 0,817 


+ 18800 


-6500 = + 12800 


17,5 


32,4 


170 


380 


550 


d 


-0,515 


+ 9750 


-6500 = + 8250 


17,5 


32,4 


170 


100 


270 


t 


-0,880 


+ 6630 


- 6500 = + 180 


17,5 


32,4 


170 


4 


174 


f 


+ 0,990 


- 8000 


-6500 = -14500 


17,5 


32,4 


170 


447 


617 


9 


+ 0,927 


-12150 


-6500 = -18650 


17,5 


32,4 


170 


575 


745 
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Für das Außenfeld sind die größten Feldmomente: 

Tafel 25. 



»llung 


D^^M^^-gl^ 




1 

I. ; 


U. 
cotga 


= 1 II 


Gnd 


z 

00 


i>._,-8ina 




a 


-27470 
+ 21000 

4- 6470 


- 6680 
+ 21000 

+ 14320 


+ 0,511 1 


- 0,532 


1,043 


46« 14' 


b 


-16300 
+ 19820 

4- 3520 


- 6680 
+ 19820 

-1-13140 


1 

+ 0,331 


-0,785 


+ 1,066 


46O50' 


c 


-12468 
4-18750 

4- 6282 


- 6680 
+ 18750 

+ 12070 


+ 0,735 


-0,99 


+ 1,72 


59<>50' 


d 


-11530 
4-17780 

4- 6250 


6680 
+ 17 780 

+ 11 100 


+ 0,956 


-1,375 


+ 2,331 


66*50' 


e 


- 12320 
+ 16930 

4- 4610 


- 6680 
+ 16930 

+ 10250 


+ 1,00 


- 1,925 


+ 2,925 


IX^hO' 


f 


-14390 
+ 16140 

+ 1750 


- 6680 
+ 16140 

+ 9460 


+ 0,586 


-8,00 


+ 3.58 


74® 25' 


9 


-17800 
+ 15420 

- 2380 


- 6680 
+ 15420 

+ 8740 


-1,70 


-6,14 


+ 4,44 


770 20' 



60 

a 


X 

co8-r 


X 

CO8-7- 
k 


min COS T 
k 


Fem* 


Wem* 


8 
F 


M 

W 





a 


0,691 


20700 


-21000 = - 800 


17,5 


32,4 


53 


9 


62 


b 


0,684 


19200 


-19820 = - «20 


17,5 


32,4 


56 


19 


75 


c 


0,502 


24000 


-18750 = + 5250 


17,5 


32,4 


59 


162 


221 


d 


0,393 


28200 


-17780 = + 10420 


17,5 


32,4 


62 


316 


378 


e 


0,312 


32900 


-16930 = + 16000 


17,5 


32,4 


65 


494 


559 


f 


0,268 


85300 


-16140 = + 19200 


17,5 


32,4 


68 


593 


661 


9 


0,225 


39700 


- 15420 = + 24S00 


17,5 


32,4 


71 


750 


821 



Diese Ergebnisse sind in den Figg. 53 und 54 eingetragen. 



Berechnung der Flügelholme. 14X 

Es ist von Interesse, das Verhältnis der beiden Knick- 
siolierheiten für die gefundene günstige Holmteilung anzu- 



Bei dem kleineren, in die erste Rechnung eingesetzten 
Xra^heitsmoment ergeben sich die Knicksicherheiten der einzelnen 
ßalken im Innenfeld: 

J JEn^ 3848,5 10 ^^, 

®*= ;^ = "SV" = ■^öi;8^ = ^'^^ 

iukI im AuSenfeld: 

11 560. 10 , ,^ 
278,2* 

also ein Verhältnis 

©...©^ = 0,63 

Für das größere Trägheitsmoment, bei dem dieselbe Stielstellung 
zugrunde gelegt ist, wird das Verhältnis: 

©/ : ©^' = 1,12 : 1,65 = 0,67 

Diese Zahlen lassen jedoch eine Verallgemeinerung nicht zu. — 



g) Holmbereehnong eines Dreistielers bei yersehiedener Stielstellang* 

Beispiel. 

Im Gegensatz zu der Berechnung eines Zweistielers ist es bei 
dem Dreistieier nicht möglich, mit einfachen Mitteln bei sämtlichen 
denkbaren Stielstellungen die Spannungen zu verfolgen und zeich- 
nerisch darzustellen. Bei einer unverändert festgehaltenen Feldweite 
können sich die beiden anderen Feldweiten immer streng genommen 
unendlich vielmal ändern. 

Um jedoch für den praktischen Flugzeugbau ein nützliches Bei- 
spiel zu geben, soll der Holm eines ausgeführten Großflugzeuges 
betrachtet und die errechneten Spannungen durch Änderung der 
einzelnen Feldweiten etwa gleich und zu einem Kleinstwert ge- 
macht werden. 

Zum Abschluß dieser Untersuchung wird das Trägheitsmoment 
bei der neu gefundenen Feldweite derart geändert, daß die neu auf- 
tretenden Größtspannungen ebenso groß sind wie die ursprünglichen. 
Es zeigt sich dann, daß der Gewichtsgewinn die aufgewandte Rechen- 
arbeit lohnt. 
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Fig. 55. 

Nach obenstehender Fig. 55 betragen die ursprünglichen Sinzel- 
feldweiten des ausgeführten Großflugzeuges: 

«3 = 200 cm 8^ = 255 cm 5^ = 300 cm 

Nach einer vorausgegangenen Rechnung, die hier nur als £r- 
gebnis verwandt wird, sind die Längskräfte 8: 

^3 = 6305 kg 5^ = 3060 kg 5^^ = 625 kg 

Ferner« liegen dem Holm zugrunde: 

1= 280 cm* W= 68,3 cm« F= 32,9 cm« 

^^^ JE? =130000 kg/cm« 

Die etwas hohe Elastizitätszahl wird durch die geringer als zu- 
lässig angenommene Spannung von o = 400 kg/cm« wieder ausgeglichen. 
Sie soll aber in dem betrachteten Fall als durch Versuche nachge- 
wiesen angesehen werden. 

Zu den angeschriebenen Längskräften gehört eine Querbelasttmg 

^^^ p = 2,976 kg/cm 

(Diese Querbelastung ist ziemlich hoch. Sie kommt bei tiefen 
Flügeln oder dann vor, wenn der Drockmittelpunkt in der Nähe 
des betrachteten Holmes liegt.) 

Bei den Stützenmomenten wird auch für die ganzen folgenden 
Untersuchungen aus den gleichen Gründen wie oben, Seite 129, das 
Moment des überstehenden Endes außen mit 

ilf^ = — 14250kg.cm 

als konstant angenommen. Das Moment am Innenanschluß ist eben- 
falls konstant = — 5675 kg* cm, da es durch eine exzentrische An- 
ordnung des Holmanschlusses nach Seite 270 gebildet wird. 

Die ursprüngliche Berechnung der größten Feldmomente nach den 
verallgemeinerten Gl apeyronschen Gleichungen ergab folgende Werte: 

3f8 = -f 13800kg.cm IT, = + 6200 kg. cm 3f^ = + 17000kg.cm 

Die Beanspruchungen, nach denen wir in der Hauptsache fragen, 
sollen nur in den Feldern verglichen werden. Es wird aus konstruk- 
tiven Gründen leicht möglich sein, die Spitzen der Stützenmomente durch 
einen vollen Holm oder durch Beilagen über den Stielen zu bewältigen. 
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XHe größten BeaDspruchiuigen aus LäDgskroft und Biegungs- 
momente ergaben sich also in den drei Feldern der ursprünglichen 
A nordnong : 



6305 

'Dnttit 32,9 

_13800_ 
"Äf-w«»»~ 68.3 






32,9 
6200 



625 
32,9 
17000 



kg/om« 
= 19 



Um die aerodynamische Anordnung der Flugzeugzelle nicht zu 
ändern, soll die Summe der drei Spannweiten 



Sg + s, 4-.Sj = 755c 



= konBt 



Die Beanspruchung im Feld 3 war im ureprünglichen Fall wesent- 
lich zu groß. Als erster Versuch wurde die Spannweite im Feld 3 
um 25 cm verkleinert. Da die Spannung im Felde 2 am niedrigsten 
ivar, wird diese Länge dem Felde 2 zugeschlagen. 



i{r— »g ^ 



~2S0on 



l M, % 

— 4-~— Jfföcw— ] 
m -t 



-■KZSOiiffcm 



Fig. 56. 

Für dieses System werden nun die Rechnungen tabellarisch 
durchgeführt. Es ergeben sich zunächst die Hilfswerte: 
Tafel 26. 



Bt*t) 


.0. 


Skg 


II 

3, 


St 
i 


Bogen Grad 


/ 


t" 


( »"' 


8 t 


3 
2 

1 


175 
280 
300 


6305 
3100 
625 


5770 
11750 
58400 


75.96 
108,4 
241,6 


2,303 132» 0' 
2,583 147 «SO* 
1,241 1 71» 5' 


3,074 
5,10 
0,573 


2,100 
8,84 
0,311 


0,475 
1 0,843 
i 0.0756 


1103370 
868 n™» 
187 




Stab 


V'-IO' 


V^'-IC 


V,"'.10> 


9^ 
9 = 2.976 kg/cm 


10* 


8 

2 

1 




0,2 


788 
875 
056 


0,1903 
0,4423 
0,1658 




0.04305 
0,0971t 
0.04032 




1717 
34 97 
173 71 


) 
) 


5.388 
1,152 
0,9063 
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Die Auflösung der beiden Clapeyron sehen Gleichungen (GL Nr. 53) 
ergibt folgende Stützenmomente Mj und M/j. 

— 14250. 0,1658 + Af/(0,3066 +0,5875) + Af//- 0,4423 = — 2,976 (90 000- 0,04a32 

+ 78 400 0.097 11) 

+ lf/.0,4423 + AT//. (0,5875 + 0,2786) — 56750,1903 = — 2,976 (78400-0,097 11 
+ 30625. 0,043 05) 

— 2363 + Af/. 0,8931 + Af/i. 0,4423 = — 33477 

+ Mj . 0,4423 + Mji . 0,8661 — 1080 = — 26 580 

Af/. 0,8931 + Af,/.0,4423 = — 31 114 

Mi . 0,4423 + Mn • 0,8661 = — 25 400 



— 31 1 14 ■ 0,8661 + 25400 . 0,4423 
^ "" 0,8931. 0,8661— 0,4423- 0,4423 

— 26950+11230 ^ —15720 ^ 
^ "~ 0,774 — 0,196 "" 0,578 "" 



— 27 200 kg. cm 



^ — 25 400 . 0,8981 + 31114- 0,4423 
Af//= 2 — = 



Mii = 



— 22680 + 13760 _ — 18920 
A "" 0,578 



= — 15420 kg-om 



Daß die Stützenmomente rechnerisch ziemlich genau ausgewertet werden 
müssen, wurde schon bei der Betrachtung des Zweistielers betont. Es ergeben 
sich dann tabellarisch die größten Feldmomente; 

Tafel 27. 





I>-i 


% 

D» 


sina 


cotga 


cj 


• 

1 




X 


H |'4S 


3 


e 

i 


•4i 

1 
N 


3 


-f 17170 
- 5670 


+ 17170 
- 15420 


0,743 


- 0,902 


0,2045 


1,106 
47055' 

0,836 


0,67 
0,39 
0,778 


+ 17150 
- 17170 


63.4 




+ 11500 


+ 1750 


20 




2 


-f- 34970 
- 15420 


+ 34970 
- 27200 


0,532 


-1,60 


0,746 


2,35 
67« 

1,17 


+ 50000 
- 34970 


127 




-h 19550 


+ 7770 


+ 15030 




1 


+ 173710 
- 27200 


+ 173710 
- 14250 


0,943 


+ 0,345 


1,152 


0,807 
38^55' 

0,679 


+ 188200 
-173710 


164 




+ 146510 


+ 159460 


-f- 1 


4490 





/ 
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Für den so errechneten Fall I werden danach die Spannungen 

625 









_3100 _ 



68,3 



OiD = 



oia = 



32,9 

14900 
68,3 



= 19 
= 219 



<r, = 188 kg/cm* 



tf, = 814 kg/cm' 



(Fl = 288 kg/cm* 



Fan n. 

Es zeigt sich, daß die Verbesserung zu groß war. Das Feld 1 
liat jetzt die kleinsten Spannungen and das Feld 2 die größten 
Spannungen aufzuweisen. Sie sind schon etwas kleiner als im or- 
eprünglichen FaU. Es iiit jetzt leicht, Zwischenwerte für die Feld- 
weiten zu finden, bei denen sich etwa gleiche Spannungen berechnen 
lassen. 

_i2 ^ 



fy7yrr^r/r/r^^y//rjr^^^rf^^/////////r//£/f^////£//i/f/f/ffff^/ifffff///f^f^jifffr. 



K— /Ä2oi7— i4- 

h* 



-Z6Bcm 



4- 



305 cm 



t 



7S5cm 



Fig. 57. 



Die Rechnungsergebnisse selbst sind im folgenden 
tabeUarisoh zusammengestellt. 



K J 



EJ 

8, 



130000-280 
6305 kg 
5773 
75,96 



36400000 g 

S; = 3100kg 
V= 11740 
k^ = 108,3 

Tafel 28. 



2,976 kg/cm 

S,= 650kg 
V= 56000 cm« 
*, = 236,7 cm 



Stab 


8 
« k 


Grad 


• 


r" I 


•" 


8 8 


3 
2 

1 


2,40 

2,475 

1,289 


137» 40* 

141*50' 

73*50' 


3,64 
4,15 
0,626 


2,57 
8,00 
0,342 


0,575 
0,668 
0,0830 


1147510 
H80800 
198250 



Stab 


v/io» 


v/'io* 


v/"10» 


gi^ 


88 


#• 


3 
2 
1 


0,3172 

0,499 

0,3157 


0,224 
0,861 
0,1725 


. 0,0501 
0,08036 
0,041 87 


17180 

34938 

166656 


0,8714 
1,203 

5/M42 


IX HU 
ntfdh 



▼ ftn Grfet, Flocieiigitatik. 



10 
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Die Stützenmomente ergeben sich ähnlich wie oben. 

— 14250 . 0,1725 + Mj (0,316 + 0,499) + If,/- 0,361 

= — 2,976 (93 025 • 0,041 87 + 71 824 • 0,080 36) 

+ If/. 0,361 + Mu (0,499 + 0,317) — 5675 • 0,224 = — 2,976 (71 824- 0,08036 
+ 33 124. 0,0501) 

+ lf/.0,815 + lf//.0,361 = — 28770+2460 = — 26310 

+ Jf/.0,361 + Mir 0,816 = + 1270 — 22 100 = — 20830 

j^ ^ — 26310. 0,816 + 208300,361 
^ 0,815. 0,816 — 0,361 0,361 

21 470 + 7520 _ - 13950 _ MlMka «n. 
= 0,664-0,130 =-ö;53r = -"^^*®*«°°' 



Mrr = 



— 20 8300,815 + 26310. 0,361 



— 17000 + 9500 —7500 .j^.nu 

Tafel 29. 





I>.^r 


D„ 


dna 


ootga 


D« 


«T 


X 

k 


coe^ 


X 

— . x 


I>»_i.Bina 


k' 




+ 17180 
- 5 670 


+ 17 180 
-14 040 


0,673 


1 


0,405 


1,503 
56«40' 
0,989 


0,549 


20 950 
17180 

+ 3 770 


75,96 


3 


-0,911" 
-1,098 




+ 11510 


+ 3140 


75 ca 




+ 34 940 
- 14 040 


+ 34 940 
- 26 150 


0,618 


1 


0,682 


1,954 

62«55' 

1,098 


0,455 


45 900 

34 900 

+ 11000 


108,3 


2 


-0,786" 
- 1,272 




+ 20 900 


+ 8790 


119cm 




+ 166660 
- 26150 


+ 166660 
- 14250 


0,9605 


1 


1,127 


0,847 
40n5' 
0,702 


0,763 


184 200 
166 700 

+ 17 500 


236,7 


1 


3,445 ~ 
+ 0,290 




+140510 


+ 152410 


116cffl 



Die Spannungen sind dann für den Fall II: 



'8 



'« 



'8 



6306 
32,9 

3770 
68,3 



kg/om' 
= 192 



= 55 



247 



'9 



'a 



3100 
32,9 

11000 
68,3 



kg/cm* 
= 94 



= 161 



256 



660 
32,9 

17600 
68,3 



kg/cm^ 
= 19 



= 256 



276 



Berechnung der Flügelholme. 



147 



T 



Man könnte sich mit dieser Berechnung begnügen; denn es hat 
Sinn, eine größere Übereinstimmung als die errechnete von 
247 giegen 255 und 275 zu suchen. Da jedoch 
bei der ursprünglichen Rechnung die zulässige 
Spannung mit 400 kg/cm^ angenommen war, so 
wollen wir in einer dritten Durchrechnung, wie 
oben auseinandergesetzt, einen schwächeren Holm 
zugrunde legen. 

Für den gezeichneten neuen Querschnitt, 
der im Flügel dieselbe größte Konstruktionshöhe 
von 82 nmi hat wie der ursprüngliche, sind die 
Querschnitte und Trägheitsmomente folgende: 



j 



ti.m 



75 



'/:.7////A 



\ 







i 
1 

1 



-H 59 
Fig. 58. 



J^ = 345 cm* 
Ja = 141 cm* 

F = 22,6 cm« J = 204 cm* 



1?; = 61,5 cm« 
j; = 38,9 cm« 



204 
W=—- = 
4,1 

TF=50 cm« 



Damit ergeben sich in der gleichen Tabellenform, wie vorher 
gerechnet, die Momente und Spannungen: 

FaD m. 






— 755 cm 



t 



Mo^-WlSO/cg-cm 



i 

-30fcm- 



Fig. 59. 

Tafel 30. 
EJ=^ 2,652 10% g = 2,976 kg/cm 



Stab 


8 


8 


k* 


k 


gk^ 


8-8 


10« 

8 8 


3 

2 

1 


184 
267 
304 


6305 

3100 

650 


4 206 

8 554 

40 800 


64,85 
92,49 
202 


12 520 

25 460 

121 420 


1 160 120 
827 700 
197 600 


0,862 

1,2081 

5,060 





8 

« k 


• 


v" 


v"' 


v'.io» 


y;".10* 


V;'".10* 


3 
2 

1 


2,837 
2,887 
1,505 


162^32' 

165025' 

86n5' 


10,03 
12,13 
0,901 


8,48 
10,48 
0,508 


1,807 

2,21 

0,122 


0,8646 

1,465 

0,456 


0,731 
1,266 
0,257 


0,1558 
0,2670 
0,0617 



10* 



:^ 



jr :j«k -Jf: :4G — u«* — i-fi i. 









S t ii t senm o m en t 



If// = ~2r— —^- = ~ 14779 kgcm Stotsenmoment 

Tafel 31. 
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Dn 


nna 


OOtgff 


cf 


9 

1 




X 


Ca» 
1 

cj i 

11 


» 


f 12520 
5 «70 


f 12620 
14770 


0,299 


-8,184 


-1,044 


2,140 
65« 0' 


0,422 


+ 16200 
-12520 




} 6 850 

1 25460 
-14770 


- 2250 


+ 3680 


2 


1-25460 
20680 


0,251 


-3,861 


-0,454 


3,407 
73« 40^ 


0,281 


+38000 
-25460 




{ 10090 

{ 121420 
20 OHO 


... 1220 

•M 2 1420 
- 14250 


+12540 


l 


0,9976 


+0.0661 


+ 1,134 


1,068 
46« 55' 


0,683 


+ 138200 
-121400 




1 U4 740 


f 107170 




+ 16800 



"«•.- 



tl 



Dio Hpaimungon aind: 
279 



(IHOA 

IU180 
^0 



»i» 



• • 



74 



3100 
22,'6 

125^ 
50 



kg/om* 
= 143 

= 250 



iD 



'V 



s&a 



fl,x. 



s»s 



650 

22,6 

16800 

50 



kg/om* 
= 29 

= 336 



365 
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Die Übereinstimmung der drei Werte 353, 365 und 393 kg/cm* 
wird als genügend angesehen. Die Spannung ist also in dem ganzen 
Holm für die Anordnung UI nicht größer als in dem ursprünglichen 
Fall, nur gleichmäßiger verteilt. 

Um den Gewichtsunterschied zu erkennen, berechnen wir 
den. Unterschied der ursprünglichen und der neuen Querschnitts- 
fläelie zu: 

/iF= 32,9 — 22,6 = 10,3 cm« 



Gresamtspannweite des Flugzeugs betragt 22 Meter, das spezifische 
Ge^wicht des Holzes mit Verleimung etwa 0,75. Um nicht zu günstig 
zu rechnen, wollen wir bei den vier vorhandenen Holmen nur drei 
in die Rechnung einsetzen. Es ergibt sich damit ein Gewichts- 
unterschied* von insgesamt: 

A W= 10,3 . 2200 • 0,75 • 3 = 50 kg 

Auch bei einem Großflugzeug sind 50 kg Erleichterung des Flügel- 
gewichts von Bedeutung und lohnen die aufgewandte Rechenarbeit. 
Denn in ähnlicher Weise wie beim Schiffbau trägt jede Gewichts- 
erspamis zu neuen Ersparnissen im Fahrgestell, Rumpf usw. bei. 
Vom aerodynamischen Gesichtspunkt aus ist es wohl gleichgültig, an 
welcher Stelle die Stiele stehen. Statisch ist die neue Anordnung 
auch deshalb vorzuziehen, weil in der ursprünglichen Konstruktion 
die Spannungen nach Flugzeugmitte hin zunahmen. Aus Gründen 
der Sicherheit ist es aber immer erwünscht, nach innen zu ge- 
ringere Spannungen zu haben. Bei einem außen eintretenden Flügel- 
bruch kann vielleicht noch das ganze Flugzeug gerettet werden. 

Auf Fig. 60 sind der ursprüngliche Fall und die neuen Fälle 
mit ihren Momenten und Spannungen übersichtlich dargestellt. 

Wenn wir die Knicksicherheiten der einzelnen Felder 

anschreiben, so folgt mit: ©==—- = ——-rg— 

' _ 2,652 > 10 « _ 
®~ 6305.184^-^'^^ 

^ 2,652 - 10« ^ 
"•■"" 3100-267« — j 

2,652 . 10« 
®«~ 650. 304« 

Abgesehen von dem äußeren Feld, das bei der geringen Längs- 
kraft eine große Knicksicherheit besitzt, kann man sagen, daß es 
bei sehr großen Ausführungen mit vielen Feldern nicht ungünstig 
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h) Yersehiedene Nahemnggformelii zur Holmbereehnuiig. 

Der öfteren Anwendung der verallgemeinerten Clapeyron' sehen 
Gleichung (Nr. 53) stellen sich in der Praxis meist zwei Schwierig- 
keiten entgegen: 

1. Die Frage der Vorzeichen ist nicht ganz einfach. Abge- 
Belüen von den Vorzeichen der Stützen- und Feldmomente mfissen 
auch die Vorzeichen der E^reisfunktionen, die nicht nur im ersten 
Quadranten auftreten, stets aufmerksam verfolgt werden. 

2. In vielen Fällen ergeben sich die gesuchten Bechnungs- 
Mrerte als Unterschiede von zwei recht großen Zahlen, so daß die 
Rechnung mit einem größeren Aufwand von Genauigkeit durch- 
zuführen ist. 

Auch kann nicht geleugnet werden, daß besonders für den Ent- 
w^urf der Flugzeuge diese Bechnung zu zeitraubend, umständlich und 
unübersichtlich wird. Letzteres hat seinen inneren Grund darin, daß die 
Lösung einer Differenzialgleichung ein Vorgang ist, den wir wohl be- 
gründen und beweisen, nicht aber „gefühlsmäßig^ durchschauen können. 
ELb ist nicht sofort zu übersehen, wieviel eine bestimmte Vergröße- 
rung z. B. des Trägheitsmomentes zur Änderung der Spannungen aus- 
macht. Dazu kommt noch, daß infolge der Unsicherheit der Elasti- 
zitätszahl und aus anderen Gründen, die auf Seite 12 und 78 ange- 
schrieben sind, die Bechnung doch nicht als ideal und einwandfrei 
angesehen werden kann. 

Man hat deshalb schon früher nach einfachen Näherungs- 
formeln gesucht, die für Überschlagsrechnungen und zu allgemeinen 
Untersuchungen von Fachwerksanordnungen und Holmhöhen brauch- 
bar wären. 

Bei den im folgenden aufgestellten Vergleichen der Näherungs- 
formeln wurden nicht nur die Momente einander gegenübergestellt, 
sondern auch die endgültigen Spannungen. Nur diese lassen einen 
genauen Vergleich zu. 

In erster Linie kommt die sogenannte Vianello'sche Formel 
in Betracht. Weiterhin haben Krohn-Danzig und Müller-Breslau 
Näherungsformeln abgeleitet. Dann kann die „genaue^ Kosinus- 
formel der „Hütte^, die abgeänderte Kosinusformel und schließlich 
die Formel für den eingespannten, gleichmäßig belasteten Balken in 
Betracht gezogen werden. Neuerdings haben die Engländer Webb 
und Thorne eine Näherungsrechnung bekannt gegeben. 

Wir werden an einem Zahlenbeispiel den Rechnungsgang und 
die Genauigkeit dieser Formeln im Vergleich zueinander prüfen, was 
nicht a.u8schließt, daß in anderen Fällen die Verhältnisse andere 
liegen. 



152 Allgemeinefi über den Aufbau von Ranmf schweifen für Flogieiige. 

Es ergibt sich dann: Die Via nel lösche Formel, wie sie hier auf- 
gefaßt wird, ist dermaßen einfach und zuverlässig, daß es kaum mehr 
empfohlen werden kann, im Entwurf mit der strengen Gleichung des 
Balkens auf mehreren Stützen zu arbeiten. Man führe die Rechnung 
mit einfacher Last, d. h. nur mit dem Bruchteil der geforderten Last 
durch, der durch die Sicherheit angegeben ist. Berechne das Mo- 
ment M des Balkens ohne Mitwirkung der lÄngskraft, wobei man 
auf exzentrischen Anschluß, Durchlaufen des Balkens und Nachgeben 
der Stützen Rücksicht nehmen kann. (3/^ immer ohne Berücksich- 
tigung der besonderen, gerade vorliegenden Verhältnisse als Moment 
des einfachen Balkens einzusetzen, wäre unsinnig. Dann freilich^ mit 

M^ = - — , sind die bekannten absprechenden Urteile gegen diese 

o 

Formel recht begründet.) Alsdann berechne man die Knicksicherheit 
n bei nicht vervielfachter, also einfacher Last wiederum ohne Sicher- 
heit und bilde den Ausdruck: 

^='^<'-;r^ (^*) 

Dieses Moment, multipliziert mit dem Sicherheitsgrad, gibt dann 
genau genug das Biegungsmoment bei Bruchlast an. 

Das im folgenden betrachtete Beispiel ist der von der Flagzeogmeisterei 
herausgegebenen Normalberechnung des Zweistielers entnommen. Es wurde 
der Stab zugrunde gelegt, der für den A-Fall als Vorderholm oben dort im 
Felde 6 bis 2 einer eingehenden Untersuchung unterzogen war (vgL aach S. 199). 

I. Der üblichen genaueren Berechnung liegen zugrunde: Holmquer- 
schnitt i''= 11,56 cm "^ Trägheitsmoment J=:^ 77,48 cm*, Widerstandsmomeiit 
W^ 19,0 cm^ Längskraft des Stabes bei Bruchlast S = 792 kg Druck, Gesamt- 
länge des Stabes 200 cm. Die beiden Momente am Ende des durchlauf enden 
Feldes sind lf, = - 8670kg.cm 

J4 = — 9047kgcm 

Das größte Moment tritt bei Bruchlast an der Stelle «== 181,0 cm und 
für 0,5 fache Bruchlast an der Stelle z = 123,9 cm auf. Die Elastizit&tBEahl 
(los Holzes wird mit 110000 kg/om^ in Rechnung gesetzt. Die Querbelastong j» 
beträgt 1,405 kg cm. 

Damit ergibt sich dort ein größtes Biegungsmoment nach der Normal- 
horcchnun^ der Flugzeugmcisterei bei einfacher Bruchlast IfaM» = 4947 kg • cm ; 
hei 0,r,facher Bruchlast Af^«^ --^ 2092 kg • cm. 

Die Spannung beträgt dann bei einfacher Bruchlast: 

792 . 4947 _„q, , , 
^ __ .. — — - 329 ks/cm* 

11,56^ 19,0 *^' 

Nimmt man eine zulässige Bruchspannung von 750kg'om* an, so ergibt 

750 
sich eine pe.«*amte Sicherheit von 6 =^ öon = 2,28 . 
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Bei 0,5faeher Last folgt: 



896 ,2092 , ._ , , 



die Sicherheit: 



750 
145 



5,18 



Die ausführliche Ableitung der Grundlage dieser genaueren Rechnung 
verbot der beschrankte Raum. Sie ist in der oben erwähnten Abhandlung 
geii»ii genug dargelegt. 

IL Verfahren nach Vianello. 
In der Vianello' sehen Gleichung 

ist zunächst der bereits erläuterte Wert Mo zu berechnen. Aus der Normal- 
bereohnung wird für einfache Bruchlast übernommen: das Moment des Krag- 
annea Mf = — 8670 kg -cm, das Stützenmoment für den durchlaufenden Balken 
ohne Druckkraft 

lQ = ~7631kgcm (gegen 9047 bei Druckkraft) 
und das Feldmoment des einfachen Balkens: 



lf,=Pg= 1,405-^ 



11870 kg- cm 



Daraus ergibt sich: 

«, = j,,,_^^.= „870-Z??-l±8?^ = 3668kg.cm 

Die Sicherheit gegen Knicken n = -p- wird für unser Beispiel: 



mit 



n^EJ 10- 11 0000- 77,48 
-r» = n — = ößTwißÄ = 1260 kg 



P 260-260 

und damit n für einfache Bruchlast bei B = 792 kg (nach der Rechnung dort) 

. n — 1 = 0,59 



-w-"» 



Mit diesen Hilfswerten sei die Vi anel lösche Gleichung für verschiedene 
LastTielfache im folgenden tabellarisch ausgerechnet. 

Tafel 32. 



Vielfaches der Bruchlast. 
1,00 I 0,75 I 0,50 I 0,25 



Mo kg cm 

n 

n— 1 

M^mx kg'cm 

Mmm* 1 Ä 

Sicherheit 8 = 



750 



3668 

1,59 

0,59 
9880 

608 
1,23 



2751 



1,59 
0,75 



= 2,12 



1,12 
5208 

325 
2,33 



1834 



917 



^=«-^«|^S=«'«« 



2,18 
2675 

175 
4,29 



5,36 
1087 

74 
10,12 
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Eine besondere Anwendung der Vianelloschen Formel ^imbt sich 
für den Fall, daß nach Durchführen einer Berechnung die eirec^ete Be- 
ansprucnung eines Holmes zu groß erscheint, daß also die zuerst gewählten 
Abmessungen des Holmes nicht genügen. Es ist dann Mmaxf ^ und *» t^I be- 
kannt. Daraus kann M^ gefunden werden und mit Hilfe einer ^Upreonend 
kleiner angesetzten Knicksicherheit ein anderes, d. h. in diesem Falle ein vorher 
festgelegtes Biegungsmoment errechnet werden. 

Diese Rechnung liefert dann das neue Trägheitsmoment, das sofort den 
gesetzten Anforderungen entspricht. Die Lösung derselbef^^^ vorkomnienden ^ 
Aufgabe nach Clapeyron würde auch bei ^^uamlicher Gewanalheit und Übung 
einen wesentlich größeren Zeitau^and erfordern. ' ^ «»^ 

III. „Genaue" Kosinus-Formel. 

Die sogenannte „genaue** Kosinusformel („Hütte** I) liefert in unserem Falle 
zu ungünstige Werte, da sie für den beiderseits frei aufliegenden Balken ab- 
geleitet ist und Einspannungsmomente nicht berücksichtigt^). 

a) Einfache Bruchlast. Die Formel für das Größtmoment lautet 

^"■«=£(J^-0 <^'J' 

Hierbei ist 



\^ 



^ = V/7= \ l..r.^\n.a = 0,00868 



792 
E J~ V 110000-77,43 



und l die halbe Spannweite 2 =130 cm. Es ergibt sich: 

0,.« = 0,00863- 130 =1,25 = 710 40' und co8a)Z = 0,3l4^ 



/' 



Mmar = 



max 



Das Größtmoment folgt durch Einsetzen der angeschriebenen Hilfs- 

werte zu 

Damit ergibt sich die Beanspruchung: 

Und die Sicherheit @ = j^ = 0,416 

Für die verschiedenen Teile der Bruchlast ergeben sich die Momente, 
Spannungen und Sicherheiten, in gleicher Weise nach folgender Tafel: 



^) In der Nähe der Bruchlast ist übrigens die Ann&hening für 

81^ 



cos o>l=\ — 



ct' £j'J 



nur wenig zutrefifend, wie die folgenden Beispiele genauer zahlenm&Big zeigen 

werden. 

*) Nach der angenäherten Formel würde sich ergeben: 

, , 792. 130« ^^,_ 

coscüt= 1 — =0.215 

2- 110000-77,48 ' 

Dio Annäherung ist also nicht genau genug. 
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Tafel 33. 





Vielfaches der Bruchlast 
0,75 0,5 0,25 


CO 

C0 2 Bogenmaß 
CO 2 <M&B 

COBtül 

1 


0,00834 
1,082 
62« 
0,412 

2,132 

17200 
953 

0,786 


0,00682 
0,883 
50« 35' 
0,635 

1,575 

8660 
489 

1,53 


0,00482 
0,625 
35« 50' 
0,809 

1,235 

3500 
204 

3,68 


OOBCO l 

a kg/cm* 

«r 750 





IV. Angenäherte Kosinasformel. 

Um den EinfluB der Einspannung in der Überschlagsrechnung zu berück- 
sichtigen, wollen wir die genaue Kosinusformel des vorhergegangenen Ab- 
aohnittee durch Einsetzen der Abkürzung für cos co l und durch Einführung des 

Wortes cD» = 



Es ergibt sich: 



umformen. 



MmMM = 



SP 
. 1 — 14- 
pJBV/1— coscöA p'E'JI ~2E'J 



/l — coscoA 

\ coscoi / 



pE'J SP 



S 



pP 



1 — 



8P 
2 E'J 



2E'J^S'}^ 



1 — 



2E JJ 



In der Endformel 



lf«« = 0,5.j>.P 



1 



1 — 0,5 



E J 



»1 ^ e> T»^t p 



seien die B^weHj) O^.^ie für den Balken ohne Einspannung gelten, durch 0,166 
oder 1/6 versuclurpreise' enetzS!. Es ergibt sich dann die einfache Formel: 



Af;^ = 0,16.i?P 



1 



1—0,16. 



"SP 
E'J 



(76) 



Diese Gleichung wird wie früher für verschiedene Teile der Bruchlast 
ausgewertet. Ifan findet: 

a) einfache Bruchlast. 



if^, = 0,166. 1,405. 130«. 



1 
1 — 0,262 



= 5350 kg cm 
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In gleicher Weise für 

b) '/« fache Bruchlast. Mmax 

c) V, fache Bruchlast. Jf^ 

d) ^l^(a,ohe Bruchlast. M^ax 



3710 kg cm 
2280 kgcm 
1060 kg cm 



V. Formeln von Krohn. 

Wenn n' die Sicherheit eines Stabes gegen Knibken allein und n" die 
Sicherheit gegen Biegung allein bedeutet, so ergibt sich nach Krohn die Ge* 
samtsicherheit zu 



® = 



2n' n" 



(77) 



n' + n" 

Unter Verwendung der bereits gebrauchten Zal^^enwerte folgt: 

a) einfache Bruchlast. 

n' oben errechnet = 1,59 n" = 1?^ = 3,88 © = ^-^^^f^'^ = 2,26 fach 



3668 



5,47 



In gleicher Weise für 

b) 0,75 fache Bruchlast. 

n' = 2,12, n" = 5,187, © = «,05 fach 
o) 0,5 fache Last. 

n' = 3,18, n" = 7,76, © = 4,52 fach 
d) 0,25 fache Last. 

n' = 6,36 , n" = 15,5 , © = 9,01 fach 

VI. Genaue Cosinus-Formeln mit beiderseitiger Einspannang. 

^ In der ;fiütte*', Band I, 

7t> I V sind für den Fall der starren 

lUiUii fi iUU^Ijjj^ ^^ Einspannung die Momente 

nur für Einzellasten skoge- 
schrieben. Wir geben des- 
halb im folgenden die Ab- 
Fig. 61. leitung für den Fall der 

gleichmäßigen Belastung. 
Die allgemeine Gleichung der Biegungslinie (s. Seite 116): 

y=C,.cos-^- + C,.sin---^-^(Af^+ a: + ^_-^-^j 

mit ihrer Ableitung 

J n ' ^ ^ \ n *1 1 (^B~'^A , Q'S \ 

muß Uer den Bedingungen genügen: 

1. Für a; = y = 



r>*'y/>7v'»v>> 






Daraus 










8 



S 



oder Ci = + ^ + 



S 
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2. Füra:=0 y' = 
Daraus der Wert der zweiten Integrationskonstante 

Symmetriegriinden sind die Einspannmomente auf beiden Seiten des 
Balkens einander gleich. M^ = M^ . Zur Bestimmung von üf^ kann die Be> 
dijig;ung benatzt werden x=^8, y«=0 oder auch die anderen Bedingungen 
ar = «, ^^ = oder x = 8ß i/ = 0. 
FuTx = 8, y = folgt: 

^ fgk^ , ^A\ 8 , gs'k .8 gk* 1 ., 
\ S ^ 8 J k^ 2-S k 8 8 '^ 

rhLTans ergibt sich das Einspannungsmoment: 

. 8 

M^ g.V + i^ *-j- (78) 

1 — cos-^ 
k 

Das Einspannungsmoment ist im allgemeinen das größte. Zum Vergleich 
sei noch das Moment in Balkenmitte angegeben: 

lfj/*//. = s(Cicos^ + e,.8in^j— ^Ä« 

oder wenn man die Konstanten von oben einsetzt: 

lfjrw« = -^^-ffi' (79) 

2 «sin yr-T 

2k 

Führt man statt der von Müller-Breslau benutzten Bezeichnungen die 
Formelzeichen der „Hütte** ein, die in den oben gebrauchten cos-Formeln 
bereits verwendet wurden, so folgt mit ß = 2l und lk* = (o' 

3Ci = -^.H f^ . (80a) 

and 

MMitu=-^,+ ^'^ I (80b) 

Q>" ' (o 'Bin ml 

Die Anwendung auf unser Beispiel ergibt unter Verwendung der oben 
entwickelten Zahlenwerte: 

a) einfache Bruchlast. 
Jf*i,/.= - 15160 + 5^^^1^ = - 15160 + 20000 = + 4840 kgom 
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In gleicher Weise folgt für 

b) 0,75 fache Bruchlast. 

1£^=— 15160 + 8700 = — 64«0kg.cm 
Ifjr«/^ = — 15 160 + 18500 = + »400 kgcm 

c) 0,5 fache Brachlast. 

If^ = — 15160+ 11060 = — 4100 kgcm 
lfjfir/, = — 15160+17350 = + 2200 kgcm 

d) 0,25 fache Bruchlast. 

If^ = — 15160+13600 = — IMO kgcm 
ifj,^,^ = — 15 160 + 16260 = + 1100 kgcm 

Das Größtmoment am Auflager ist für einen Vergleich nicht geeignet. 
Einige Übereinstimmung mit den vorhergegangenen Berechnungen läfit sich 
jedoch erreichen, wenn man das Moment in der Mitte zugrunde legt. 

a) einfache Last. 

4840 , 792 „Oft w / « & '^^^ 9 m 
"=-19+11:56 = ^^^^°^ ® = 323 = ^''* 

b) 0,75 fache Last. 

a = ?^ + 0,75. 68 = 310 kg/cm« © = ^ = »,86 

c) 0,5 fache Last. 

9900 7*^0 

o = £g^ + 0,5068 = 149 kg/cm« © = jg = 6,0 



d) 0,25 fache Last. 



a = i||2 + 0.25.68 = 76 kg/cm« 6 = ^=10 



VII. Näherungsformel von Müller-Breslau. 

In den Technischen Berichten II, Seite 512, empfiehlt Müller- Breslau 
folgende Naherungsformel für das Moment in Balkenmitte, das bei ahn- 
lichen Stützenmomenten Mj^ und Mß angenähert dem Größtmoment gleich 
gesetzt wird. 

Mmu..= ;^37j + ^(M^ + Mj,). . . . (81) 

Die Anwendung dieser Formel auf unser Beispiel ist freilich bei verschiedenen 
Mj^ und Mß verhältnismäßig zu ungünstig. Mß folgt aus der einfachen Drei- 

momentengleichung ohne gleichzeitige Druckkraft entsprechend Nr. U. 
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Tafel 34. 





Einfache Last 


0,75 fache Last 


0,5 fache Last 


0,25 fache Last 


^8 


11870 


8902 


5935 


2967 


n 


1,59 


2,12 


3,18 


6,36 


«« 

9'^n 


18880 


18880 


18880 


18880 


0,6 (3f^+M^) 


9780 


7335 


4890 


2445 


Zähler 


9100 


11545 


13990 


16435 


n 1 


0,59 


1,12 


2,18 


5,36 


EIrstc» Glied 


15400 


10390 


6410 


3070 


0,5(Af^ + lf^) 


8150 


6100 


4075 


2087 


^« 


7250 


4290 


2335 


1033 




381 


226 


123 


54 




68 


61 


34 


17 


0=01+^, 


449 


277 


157 


71 


^ 750 
o 


1,67 


2,71 


4,78 


10,53 



Zusammenstellung. 

Um die Ergebnisse der einzelnen Näherungsrechnungen besser 
vergleichen zu können, seien die errrechneten Sicherheiten für ein- 
fache Bruchlast, dreiviertelfache Bruchlast, einhalbfache Bruchlast 
und einviertelfache Bruchlast zusammengestellt: 

Taf^ 35. 



Vielfaches der Bruchlast 



1 



*u 



V. 



v* 



1. Clapeyronsche Gleichung . . 

2. Verfahren nach yianello . 

3. Einfache Kosinusformel . . 

4. Abgeänderte Kosinnsformel 

5. Krohnsohe Formel .... 

6. Formel für den eingespannten 
gleichmSßig belasteten Balken 

7. Nahenmgsformel für Balkenmitte 
Müller-Breslau 



2,28 

1,23 

0,416 

2,14 

2,25 

2,32 

1,67 



2,33 
0,78 
3,04 
3,05 

8,6 

2,71 



5,18 
4,29 
1,53 

5,1 
4,52 

5,0 

4,78 



10,12 
3,68 

10,3 
9,01 

10,0 

10,53 
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Bezieht man die für den vierten Teil der Bruchlast in 
der letzten Spalte errechneten Sicherheiten auf die Sicherheit 
bei einfacher Bruchlast, so ergibt sich folgende Tafel 36, die 
einen entsprechenden unmittelbaren Vergleich der einzelnen For- 
meln erlaubt. 

Tafel 36. 



._._. 


@ 


@:@, 


1. 


2,28 


1,00 


2. 


10,12 : 4 =-. 2,53 


1,11 


3. 


3,68 : 4 — 0,92 


0,40 


4. 


10,30:4 — 2,57 


1,13 


5. 


9,01 : 4 — 2,27 


1,00 


6. 


10,0 : 4 — 2,50 


1,09 


7. 


10,53 : 4 = 2,64 


1,16 



Das benutzte Beispiel kann zwar nicht die äußersten -Fälle um- 
fassen. Trotzdem ergibt sich, daß die Vi an eil o sehe Formel bei ein- 
viertelfacher Bruchlast, was der Sicherheit 1 nach der alten Bezeich- 
nung bei einer geforderten vierfachen Last entspräche, verwendbar 
ist. Man errechnet : 10, 1 2 : 4 = 2,53. Dieser Wert entspricht durchaus 
genau genug dem ersten Wert von 2,28. — Es wäre also falsch, wenn 
man bei ganzer Bruchlast etwa eine 1,2 fache Sicherheit nach Eule r 
sich errechnet, mit n — 1=0,2 den Faktor der Vi an el loschen Glei- 
chung dann mit 1.2:0.2 = 6 in die Rechnung einstellt. Es müßte 
vielmehr, da die einfache Bruchlast einer vierfachen Last entspricht, 
eingesetzt werden: 

w = 1,2-4 = 4,8 und n— 1=3,8 

so daß der Vianel lösche Faktor statt 6 nur 4,8:3,8 = 1,26 wird. 

Die „einfache Kosinusformel ^. ist hier meist völlig unbraü^UMu*. 
Dies erklärt sich daraus, daß bei ihr keinerlei Einspaöuinng 
des Balkens berücksichtigt wird. Die abgeänderte Kosinusformel 
liefert zwar recht gute Werte, die Rechenarbeit ist jedoch 
immer größer wie bei der Vi anello sehen Formel. Es ist auch 
fraglich, ob sie für alle Fälle eine derartige Übereinstimmung 
liefert. 

Die Formel für den eingespannten Balken liefert recht gute 
Werte, die im Gegensatz zu der Vianello'schen Formel nicht nur bei 
einfacher Sicherheit, d. h. hier bei einviertelfacher Bruchlast-, sondern 
auch bei der einfachen Bruchlast, d. h. bei vier- oder fünffacher 
Sicherheit, gut entsprechen. — Die Formel von Krohn liefert eben- 
falls hei mehrfacher Sicherheit die beste Übereinstimmung: 2,26 
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gegenüber 2,28. Bei einfacher Sicherheit ist der Rechnungswert 
etwas za klein. 

rHe gegebene Näherungsformel von Müller-Breslau für das 
Mittenmoment liefert ebenf alls^ei der Durchführung der Berechnung 
mit Sruchlast keine ganz bemeS^endek Werte. Sie ist dagegen, wie 
die Zusammenstellung zeigt, bei Zug^iindele^^g eines kleineren Teiles 
der Sruchlast recht brauchbar. Die Abweictiüng liegt in der AhWen- 
dang dieser Formel auf einen Fall verschiedener Endmomente, für die 



r\- 



< J 



sie nicht bestimmt ist. Eine bis jetzt noch nicht veröfifentlichte andere 
Näherungsformel Müllers-Breslau hat diesen Nachteil nicht. Sie 

gründet sich auf eine neue Darstellung des Wertes tg ~ und ist auch 

noch für die kleinsten Sicherheitsgrade genau. — 

Auf die Abhandlung von Professor H. Kayser, Darmstadt, in der 
Zeitschrift für Bauwesen 1912, sei hier nur hingewiesen. — 



Näherangsmethode aus dem Flight zur Bestimmung der Beanspru- 
chung in den Flugzeugholmen. 

Für den Balken ohne Langskraft wird mit Hufe der Gl apeyron' sehen 
Gleichung oder nach der Methode der verschrankten Mittelsenkrechten die 
Momentenlinie ermittelt. Dum wird die (oft wenig zutreffende Annahme) ge- 
macht, daß die Stutzenmomente sich durch die Längskraft nicht ändern und 
die Wendepunkte auf dem Holm sich um die Hälfte ihrer Entfernung nach 
dem Aoflagerungspunkt zu verschieben. 

IGt den Bezeichnungen: le Entfernung der Wendepunkte, 1/ Spann- 
weite, p Querbelastung, 8g Eulersohe Knicklast und 8 wirkende Längskraft 
ergibt sich folgende Näherungsformel: 



■m' 



"- %-W (Sjj-S)+F ^^^ 

Diese Formel bedeutet im wesentlichen nichts anderes wie die Vianello- 
sche Formel, in welcher der Wert für das Moment unter Berücksichtigung der 
obigen Annahmen ausgedrückt ist. 

Der Vorteü der Vi an el loschen Formel, daO man sie von Fall zu Fall 
für den durchlaufenden Balken und besondere Einzelfälle durch Änderung des 
Wertes M^ anpassen kann, ist freilich nicht voll ausgenutzt. 

Es ist für uns nur von Interesse, festzustellen, daß man in England für 
Übersohlagsrechnungen im Flugzeugbau diese Formel verwendet und sich da- 
bei in der von Vianello vorgezeichneten Richtung bewegt. — 



Näherungsformel von Webb und Thorne. 

Um die möglichen Rechenfehler bei der Anwendung der Kreisfunktionen 
in der üblichen veraUgemeinerten Dreimomentengleichung zu umgehen, haben 
Webb und Thorne folgenden Ansatz mitgeteilt, in dem die Längskräfte 8 mit 
▼ an Oriet, Flafieagi|fttlk. 11 
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dem Zeiger E die Knicklasten naoh Euler bezeichnen. 22 bedeckt recht« und 
L links. 



(^-7öf;)} + ^(^--sr)K[i+o.2^|+2ir,, 



• Fl — 0,33 



+ 



^'•'••(-r.a=» 



•«*. 



(83) 



Der Wert in Feldmitte wird ebenso: 



K \ l« «rf ^ 



(84) 



Die Genauigkeit dieser Formeln ist von den Verfassern an Hand zahl, 
reicher Beispiele nachgewiesen. Die Formel vermeidet also die Funktionen 
sin und cos. 



i) Beispiel tfir den Anteil des Wertes Sy an dem gesamten Biegongs- 

moment. 

Es wurde schon mehrfach darauf hingewiesen (vgl auch S. 358), 
daß die Beanspruchung des Holmes bei Knickung und Biegung sich 
aus drei Teilen zusammensetzt: 

i. die reine Druckspannung infolge der Langskraft S, 

2. die einfache Biegungsspannung infolge der Querkraft p^ 

3. der Biegungsanteil der Langskraft, die an dem Pfeil der 
Durchbiegung y ein weiteres Moment für den Balken erzeugt. 

Dieser dritte Anteil soU im folgenden an einem Beispiel auf 
seine Größe hin zahlenmäßig kurz betrachtet werden. 

Außerdem soU untersucht werden, mit welcher Genauigkeit dieser 
Zusatzbeitrag des Momentes derart berücksichtigt werden kann, daß 
man für die einfacher zu berechnende Durchbiegung des Balkens <An» 
Langskraft den Wert: Stabkraft mal anf&ngliche Durchbiegung ab 
Moment der Holme hinzufügte — Es ist dabei der weitere Einfloß 
vernachlässigte daß das Moment Längskraft mal einfaohe Durch- 
biegung für sich wiederum eine neue Durchbiegung und damit eine 
neue Vergri^ßorung des Momentes bedingt. 

IVm Beispiel Hegt die Normalberechnung der Ilugzeugmeisterei, 
Zweistielor« Festigkeit^naohweis oberer Vorderholm, Lmenfeld« dortige 
Tafel 107, Soito 7, zugrunde. 
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Die Langskraft iS^»=1080kg. 
Tafel 37. 



x:l 





0,2 


0,4 


0,6 


0,8 


1.0 


y (genaa, cm) 





+ 1,181 


+ 1,660 


+ 1,260 


+ 0,399 





Jf, (kg cm) 





+ 3960 


+ 4918 


+ 2677 


-2311 


-9047 


S-y (kgcm) 





+ 1275 


+ 1792 


+ 1362 


+ 431 





Af, — fify 





2685 


3126 


1315 


1880 


9047 


(ohneVoizeichen) 














M^iSy 





3,1 


2,7 


1,95 


5,3 


— 



Aus der oben erwähnten Berechnung ist If^ das Moment des 
gleichen Balkens, jedoch ohne Langskraft. 



Mo (kgcm) 





2975 


3680 


2150 


1600 


7630 


Jfcfx-Sy 





2685 


3126 


1315 


1880 


9047 


Jf,-(lf,-.S.y) 





290 


554 


835 


- 280 


-1417 


M^ 




3960 


4918 


2677 


2311 


9047 


M. 




2975 


3680 


2150 


1600 


7630 


M^ 
M, 


— 


1,33 


1,34 


1,24 


1,44 


1,18 



Im folgenden wird an einem Beispiel die Durchbiegung y^ des ent- 
sprechenden Balkens auf drei Lagern ohne lÄngskraft berechnet, um 
sodann das Moment der Längskraft am Hebelarm der Durchbiegung 
Sy^ SU bilden und es mit dem genauen Moment 8*yva vergleichen^). 



S-Vx — 


990 


1340 


1070 


367 kg -cm 


K - 


2976 


3680 


2150 


1600 kg -cm 


M,-\-S-y,- 


3965 


6020 


3220 


1967 kg cm 


M, - 


3960 


4918 


2680 


2311 kgom 


K-K - 


5 


100 


640 


— 364 kg-om 



Es zeigt sich also, daß hier gerade bei den größten Momenten die 
Abweichungen verhältnismäßig gering sind. Auf jeden Fall ist das 
genauere Moment stets um einiges größer als die Näherung. Etwa 
noch ein zweites Mal so vorzugehen, daß man aus der neu errech- 
neten Momentenfläche für den statisch bestimmten Balken ohne Längs- 
kraft nochmals die Durchbiegung ableitet und dann wiederum S-y 



^) Die Durohbiegung wird nach den Formeln von Müller-Breslau, Qra- 
phisohe Statik der Baukonstraktionen II, 2, Seite 100 berechnet. Die if j^-Fläohe 

11* 



wobei 



und 
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bfldet, wäre dooh zu umständlich. Der vorgeechlagene Weg wird 
auch im allgemeinen, wenn die Durchbiegung des Balkens auf mehreren 
Lagern berechnet werden muß, zu langwierig sein. 

Als Nachprüfung oder wenn man bei der genauen Losung aof 
größere Schwierigkeiten stößt, erscheint er innerhalb der gesogenen 
Grenzen dennoch annehmbar. — 

wird in zwei Teile, 1. in eine Parabel und 2. ein Dreieck zerlegt. Die IfrFüche 
iit ein Dreieok mit der Spitze bei dem jeweils untersuchten Punkte. 
Für die Parabelbelastung ist: 

für y = 0,2 ist r, = 0,16-200 

für y = 0,4 ist y, = 0,24 -200 

Es ergeben sich demgemäß die folgenden Werte für die Durchbiegung 
an der Stelle: 

1 = 0,2 J.Ey = ^^.0,16.200.(200« + 0,2.0,8.200«)=1740000kg.cm» 

An der Stelle: 

X 7020 

j = 0,4 J.-By = ^f^. 0,24. 200.(200« + 0,40,6. 200») = 2790000 kgcm« 

Sß 

Die Durchbiegung für j = 0,6 ist derjenigen für 0,4 gleich, ebenso ent- 
spricht 0,8 aus Symmetriegründen bei der Parabelbelastung dem Werte 0,2. 

Für die Dreiecksbelastung der Momentenfläche ergibt sich der Weit des 
Integrals zu 

Yt'TAl + S) 
6 

wobei y^^dem Wert des Stützenmomentes über dem Knotenpunkte = 7620 
ist und F, die gleiche Bedeutung wie vorher hat. Die Durchbiegungen an den 
vier betrachteten Punkten sind in diesem Fall verschieden groß. Es ergibt sich: 

« Ao r. T 7620- 0,10- 200- 240 «^^aa/wv 
j = 0,2 E'Jy= *—^ = 9750000 

« A^ iP T 7620- 0,24. 200 -280 ,n.r.r.^^^ 
y = 0,4 EJy= *— = 17400000 

« Afi r^ T 7620- 0,24. 200- 320 ,^^^^^^^ 
- = 0,6 EJ'y= *—^ = 19500000 

^ AQ IT T 7620. 0,16 -200. 360 ,,^^^^^^ 

-=- = 0,8 EJ'y== '—- = 14600000 

I b 
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k) Ctonaiie LSsong tflr die Gleielmiig der elastischen Linie nach BeiBner« 

Wie auf Seite 116 abgeleitet, wird bei der üblichen Entwick- 
lung der elafitischen Linie auch bei Biegung und Langskraft der 
Wert ^^ in deiji allgemeinen Ausdruck des Krümmungsradius 

(l+y'«)* . 
Q= 7^/ (oöj 

gleich Null gesetzt Besonders deshalb, weil die Festigkeitsberech- 
nuDg des Flugzeugbaues wesentlich mehr an die Elastizitats- und 
Bmchgrenzen herankommt» als die sonst in der Technik übliche Be- 
rechnung, ist es notwendig, sich ein Urteil darüber zu bilden, welchen 
Einfluß diese Vernachlässigung hat. Beißner hat in der Zeitschrift 
für Fingtechnik und Motorluftschiffahrt ein zeichnerisches Verfahren 
entwickelt, das die genaue Lösung des Problems enthält. 

Vorher wollen wir jedoch kurz das von Dr. Treffts, Aachen 
entwickelte Verfahren auf ein Zahlenbeispiel anwenden, da es zwischen 
dem üblichen Vorgehen und dem Beißnerschen Verfahren einzu- 
reihen ist. 

Treffts gibt eine genäherte Lösung dadurch, daß er den 
Wert {/y nicht gleich Null setzt, sondern aus der ersten An- 
näherung bestimmt und dann zur weiteren Verbesserung der Lösung 
benutzt. 

Das Rechnungsverfahren ist in seinem zahlenmäßigen Umfang 
für die Anwendung im Flugzeugbau zu umständlich und liefert außer- 
dem keine großen Abweichungen gegenüber dem üblichen Vorgehen. 
Die Anwendung auf ein Zahlenbeispiel wird deshalb genügen. Wir 
legen das gleiche einfache Beispiel zugrunde, das im dritten Teil auf 
Seite 346 zahlenmäßig berechnet ist. Unter der Benutzung der 
Bezeichnungen von Treffts (siehe Zeitschrift für Flugtechnik und 
Hotorluftschiffahrt 1918, Seite 101) ergibt sich für die Festwerte, 
die auf Seite 346 verglichen werden können: 

i = j *-^=l,ll = 640 #•=1,232 K=^ 



mt 8= 1080 kg Druck, E = 110000 kg/cm'' , J= 77 cm« und 
£J= 8470000 kgom* ist die Durchbiegung: 

yi.JSJ.10«= 17400 27900 27900 17400 

y,.EJ- 10» = — 9759 —17400 —19500 —14630 

yi:j.lO«= 77ÖÖ 10500 84ÖÖ 2 830 

Dareh Division mit dem Werte E-J ergibt sich y in cm: 

y 0,915 1^ 0»99 0,tScm 
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damit werden nach einiger Zwischenrecbnung 

/i(*) = 0,200 /;(*) = 0,874 /3(#)= 1,268 

Es ergibt sich die Gleichung dritten Grades, in der die beiden eisten 
Glieder wegen der Kleinheit von a wenig ausmachen, 

a».l,24 — a». 0,0874 +a. 2,63 = 0,123 .... (86- 

mit der Lösung: a = 0,0467 

so daß die größte Durchbiegung nach der von Treffts gegebenen 
Gleichung ^ 

wird: 

1 3 232 
iy = 0,0467 — — . -^ = 0,0467 - 0,0328 = 0,0139 m 

in guter Übereinstimmung mit dem Ergebnis der üblichen Be- 
rechnung von Seite 347: y = 0,0132 m. — 

Das folgende Verfahren liefert jedoch gänzlich abweichende Werte. 

Prof. Reißner behandelt zunächst den Balken auf zwei Stützen bei 
Quer- und Längsbelastung (Zeitschrift für Flugtechnik 1918, Seite 127). 

Ohne jede Vernachlässigung oder Näherung wird hier das Problem 
zeichnerisch gelöst. Freilich ist es zunächst nur für sehr große Durch- 
biegungen oder unmittelbar in der Nähe der Knickgrenze brauchbar. 
Inwieweit der Lösung wegen der Veränderung der Elastizitätszahl 
und der bleibenden Dehnungen zunächst nur theoretische Bedentung 
zukommt, hat sich Reißner selbst klar ausgesprochen. Immerhin 
überraschen die Ergebnisse. Die gefundenen Durchbiegimgen und 
Momente sind von einer ganz anderen Größenordnung als die nach 
dem üblichen Verfahren berechnete. Es scheint, daß die z. B. von 
Treffts eingeführte Näherung etwa wie die Ausrechnung mancher 
Reihen aufzufassen ist, die den Wert unendlich haben. Man erhält beim 
Ausrechnen solcher Reihen oft aus dem ersten hunderttausend Gliedern 
noch Zahlen, die beispielsweise unter der recht kleinen Zahl 20 bleiben, 
während die ganze Reihe den Wert cx) besitzt. — Für den prak- 
tischen Fall eines Beispiels wird folgendermaßen vorgegangen: Die 
von Reißner eingeführten Zahlen r^, q sind ebenso wie E-P^ p 
und l gegeben. Man zeichnet nun mit verschiedenen angenommenen 
t^ (in unserem Beispiel, das dem Fall Seite 346 entspricht, t^ = 0,90, 
0,92 bis 1,00) Biegungslinien auf. Für kleine Werte ^ entstehen 
dabei geschlossene Kurven, die keine Bedeutung für uns haben. Für 
die größten Werte andererseits, nahe bei 1, werden die Schnitte zu 
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tlaeli, nm Ergebnisse ablesen zu können. Zwischen beiden Extremen 
er^bt sich durch Interpolation die Kurve, die der gegebenen Grenz- 

l>e<lijigung — — = konst. entspricht. Für diesen Wert liest man 



dfiknn auf der Zeichnung die Durchbiegung — ab und hat damit 
die Aufgabe gelöst. Für den in Fig. 62 behandelten Fall ist 



und 



l = 100 cm 



r^ = 1001,248 



P'^i 



P = 2000 kg p = 2 kg/cm 



= 0,99875 q = 250,93778 



Aus der Zeichnung ergibt sich statt 
einer Durchbiegung von 1,3 cm (nach 
dem üblichen Verfahren) eine Durch- 
biegung von etwa 58 cm! 

Die Anwendung dieses Vorgehens 
auf den durchlaufenden Balken und 
auf die Theorie der Knicksicherheit 
wäre von dem größten Interesse, be- 
sonders da auch hier trotz der Ein- 
schränkung der Gültigkeit unter der 
EUastizitätsgrenze wesentlich andere 
Ergebnisse wie bisher zu erwarten sind. 




Fig. 62. 



/ 



X 



*7 



1) Die Knieksicherheit des Holmes auf mehreren Stützen. 

Nennerdeterminante. 

Die allgemeine Bedingung Tier Knieksicherheit für den Balken auf 
mehreren Lagern ist das erste Nullwerden der Nennerdeterminante 
der rechts Null gesetzten Glapeyronschen Gleichimg. Daß die ganze 
theoretische Grundlage für den Grenzfall nicht allzu genau ist, ergibt 
sich schon daraus, daß damit die Knicklast und die Knicksicherheit 
von der Querbelastung unabhängig erscheint. Es läßt sich aber 
ohne weiteres einsehen, daß die Biegimgslinie und damit auch die 
beim Knicken mögliche Biegungslinie nicht von der Querbelastung 
unabhängig sein kann. Zu dieser Unsicherheit kommt noch die Ver- 
änderlichkeit der Elastizitätszahl E mit der Belastung. Zudem ist E 
an verschiedenen Stellen des Balkens nicht gleich. 

Für die Beurteilung der Knicksicherheit von durchlaufenden 
Holmen ist es von Bedeutung, ob in irgendeinem Feld die Euler- 
grenze unterschritten wird oder ob in allen Stäben wenigstens die 
Knicksicherheit nach Euler vorhanden ist. 
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Wenn die Kniokmcherheit jedes einzelnen Holmfeldee gr5ßtf 
ala sie der Enler'Bche Fall mit gelenkiger Lagerung d^ Endea rer- 
langt, so braucht die Knieksicherheit des Holmes als Ganzes nicht veiter 
untersucht zu werden. Infolge der Stützenmomente des duichlaiifeii- 
den Balkens liegt dum stets ein Fall der Knickbeanspruchung tot, 
der eine etwas höhere Knicksicherheit als der zweite Eulerscbe Fall 
bedingt. Um eine bekannte Anschauung zu Hilfe zu nehmen: die 
Knotenmomente bedingen eine Verschiebung der Momentennullpnnkte 
und der Wendepunkte von den Stützen weg nach Balkenmitte su 
und damit eine Verkleinerung der eigentlichen freien Knicklänge. 
Der Eulerfall selbst^ auch beim durchlaufenden Balken, wenn gleich- 
zeitig alle Stützenmomente = werden und die Wendepunkte in 
den Stützen eintreten, bedarf keiner weiteren Betrachtung. 

Ist jedoch in einem Felde die Eulersche Knieksicherheit nicdit 
vorhanden; so kann der Holm als Ganzes trotzdem knioksioher sein. 
Die Knicklast tritt, wie Prof. Reißner im Jahrbuch der wisMn- 
schaftlichen Gesellschaft dargelegt hat, für den Holm als Ganzes bei 
dem Vielfachen auf, für das die Nennerdeterminante der 
nullgesetzten Clapeyron'schen Gleichungen zum erstenmal 
verschwindet. In diesem Falle, der übrigens nur seltener vorkommt, 
muß die Determinante untersucht werden, da man sonst auch bei 
der Momenten- und Spannungsberechnung selbst nicht beurteilen kann, 
ob diese noch in dem zulässigen Gebiet durchgeführt wurde. Es 
könnte sonst vorkommen, daß man sich kleine Biegungsmomente 
errechnet, während schon bei einem geringeren Lastvielfachen unend- 
lich große Momente auftreten. 

Die rechnerifiche Durchführung dieser Bedingung hat je nach 
der Anzahl der Stützen und Felder oft ffrößere zahlenmäßige Schwierig- 
keiten. Es hat sich gezeigt, daß man auch bei der einfachen 
Interpolation zwischen einem gefundenen negativen und positiven 
Wert der Determinante leicht irren kann, wenn man nicht den all- 
gemeinen Verlauf der Determinante wenigstens zum Teil verfolgt. 

Wir wollen zunächst die Form der Determinante bei verschie- 
dener Felderzahl anschreiben. 

Bei zwei Feldern lautet die Knickbedingung: 

Vi'+V,' = (88) 

Bei drei Feldern hat die Determinante folgende Form: 

oder in Form einer Gleichung geschrieben: 

(V/+V,')(V.' + V.')-V."' = (89) 
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V« 




n 







Sei vier Feldern lautet die Deteiminante: 

' Wx + v/ W 

oder in Form einer Gleichung geschrieben: 

(.v/+v,')[(v,'+v,0(v.'+v;)-v.'"]-v.'"(v.'+v«')=o...(9o) 

Bei ffinf Feldern lautet die Determinante: 



// 







ff 



V«' + Vi' 











= 



Vi' + V«' Vt 

V«" W-hv» 

V," 



oder in Form einer Qleiohung: 

(V.' + v,') (V.' + V,') iW + ViO (v*' + V.') 

-(vx'+v,')(v.'+v,')v;"-(v/+v.')(v/+V5')v."' 

-(V,'+V4')(V«'+V5')V."* + V.''V4"* = (91) 

Die Weiterführung für noch mehr Felder ergibt sich wohl von 
selbst. Ihre Anwendung wird nur in seltenen Fällen nötig oder 
durchführbar sein. 

Cowley und Lewy schlagen folgenden Lösungsweg vor: 

1 =^1 Feld 1 



(vi-l+VO^»-! — K-l-^n-2=^n " 



n 



Wenn bei einem über die Mitte des Flugzeugs durchlaufendem 
Holm Symmetrie vorhanden ist, so vereinfacht sich die Determinante, 
worauf Müller-Breslau in der Zeitschrift für Flugtechnik und Motor- 
loftBchiffahrt hinweist. Die Biegungslinie für Knickung hat dann in 
Flugzeugmitte trotz der Symmetrie keine wagrechte Tangente, son- 
dern einen Wendepunkt. 



Eb wird: 




Vi'+V.' V," 




' V," V,'+V.' V," 




V," V,'+V.' V." 




vV Vi'+V/ 





Vi'+V.' V«" 

V." W+v','+v." 



= 
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Bei Betrachtung der Determinanten ergibt sich, daß die Werte y/' 
mit dem kleinsten und größten Zeiger, die also für das erste und 
letzte Feld gelten, nicht in die Determinante eingehen. Da diese 
beiden Werte nicht mit unbekannten Stützenmomenten, sondern nur 
mit den bekannten Momenten des überstehenden Endes verbunden 
sind, so werden sie zusammen mit dem Belastungsglied der rechten 
Seite nullgesetzt. Die Werte \p"' gehen ebenfalls nicht in der Deter- 
minante ein. Sie stellen in der Hauptsache das Belastungsglied dar 
imd werden mit ihm zu Null. 

Für die Form der Determinante als Kurve ist kennzeichnend, 
daß sie zu den geraden Linien, die durch die Werte a^ = n-n gegeben 
sind, asymptotisch verläuft. Für den Wert a=n-n wird nämlich / immer 
unendlich, so daß die ganze Determinante dann unendlich groß wird. 
Bei einem Balken auf drei Lagern muß der gesuchte Nullpunkt der 
Determinante immer oberhalb dieser ersten Asymptote liegen. Durch 
die größere Knicksicherheit des zweiten Feldes wird der Nullpunkt 
der Determinante, d. h. die Knicksicherheit des Gesamtholmes, immer 
nach oben verschoben und größer. 

Bei einem ausgeführten größeren Beispiel waren die Einzellängen / 
und Einzelknicksicherheiten n: 

Tafel 38. 



Z in m 



A-Fall B-FaU 



n 



n 




4.30 
3,80 
3,30 
2,40 



8,73 
4,73 
3,79 
6.64 



37,5 
18,0 
12,5 
16,0 



22,6 

10,8 

6,6 

8,8 



Summe 13,80 



I 84,0 j 48,8 



In^l 



Bildet man das Mittel, -yjj—y so ergibt sich 

48,8 



^• = 13:8=^'^ 



und 



13,8 



= 3,53 



Werte, die immerhin noch kleiner sind als die genauen aus der Deter- 
minante dort' ermittelten genauen Sieherheitszahlen 



)i 



7,64 und 4,30. 



In vielen Fällen zeigte sich in ähnlicher Weise, daß die wirkliche 
Sicherheit größer ist als der Mittelwert für die einzelnen Felder. 

Trotz alledem ist auch in einfachen Fällen und auch bei Be- 
nutzung N-on Hilfstafeln die Aufsuchung des Nullpunktes der Deter- 
minante lästig und mühsam. 
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Herr Dr. H. Heimann hat ein Näherangsverfahren aus- 
gearbeitet, das in anschaulicher und klarer Weise dem Knickproblem 
auch bei mehrfeldrigen Balken seinen verwickelten Charakter nimmt 
mnd die zahlenmäßige Durchführung entsprechend der Wichtigkeit 
der Knickung rechnerisch möglich macht. 

Nach Heimann werden zwei Hauptfälle unterschieden: 

1. der Holm auf drei Stützen, den wir mit dem einseitig 
eingespannten Balken vergleichen wollen, und 

2. der Holm auf vier und mehr Stützen, der dann für 
die Näherung dem beiderseitig eingespannten Balken ent- 
spricht. 

Unter der Voraussetzung, daß wie üblich die Trägheitsmomente 
und Elastizitätszahlen im ganzen Holm gleich sind, und für Null 
gesetzte Momente an den Balkenenden, hat bei dem Balken auf 
drei Stützen die Nennerdeterminante unter Verwendung der Werte x 
(siehe Seite 120) die Form: 

^=^i-xi+s,^x,' ' . m) 

Wenn wir annehmen, daß in dem ersten Feld keine Längskraft 
vorhanden sei und deshalb das Feld II zum Knicken komme, so 
ist im ersten Feld Xi=^' Folglich die Nennerdeterminante : 



J — 


»1 

3 


+ », 


■X.' 


X.'- 


= - 


1 
3 


«1 



Sie wird Null für 

1 o 

(93) 

g 

Da aber -^ eine gegebene Größe ist, so läßt sich der gesuchte Wert 

aus einer ;|r^-Tafel ohne weiteres ablesen. 

Ist jedoch auch in dem ersten Feld eine Längskraft vorhanden, 
so kann man, um diesen Fall auf den erwähnten zurückzuführen, 
statt des längstkraftbelasteten ersten Feldes ein verlängertes, 
dafür aber längskraftfreies Feld einführen. Die Länge dieses 
neuen Feldes Sj^ folgt aus der gegebenen Länge «^ und dem festen 

Verhältnis («i:«^)^ [wobei wie oben a = ----j, das durch die Längs- 
kräfte gegeben ist, nach der Formel: 






1 72 AHpfm^m^n nber dm Aid\mn tod RawirfinJureiheii ffir Flagyenge. 
Em tritt äim mn die Stelle der NenneTdetermmaiite 

dl#^ n«u^ Bedingung; 

und clor NuHweri der Determinante: 

lliüt iii()h Nofori auB der /-Tafel ablesen, da sowohl die Seitenlängen s 
win (lio Verhältnisse der Winkel a bekannt sind. 

Oio Genauigkeit dieser Näherung ist dabei ebenso groß wie die 
(^onauigkoit, mit der sioh die ursprüngliche transzendente Bedingungs- 
^Iriohung Kahlonmäßig lösen läßt. — 

Ahiilioh \\\v dieser erste Fall des Balkens mit drei Lagern auf 
oinon oiimoitig oingospannton Balken Eurückgeführt ist, wobei das v^- 
llinKerti' Kwoitt' Feld gewissermaßen einer Einspannung entspricht, 
kiinn man don Balken auf vielen Stützen entsprechend auf 
dru bcidomoittg eingespannten Balken zurückführen. Die beiden 
rrohtn und links an da« Kiüokfeld anschließenden Felder werden 
dann in ühnliohor Weise wie vorher in längskraftfreie, verlängerte 
bVIder verwandelt. 

Pie Knt.soheid\ing. welohe«i Feld das Knickfeld ist, läßt sich 
n\eiiit uunutteÜHir nacJi der Anschauung treffen. Ist dieee Ent- 
iH^heuhiUf; nu^ht immittellHir möglich und sind etwa mehrere neben- 
e\n Ander he^^Mule Felder in gleicher Weise der Kniekgefahr nahe, 
it\' \>t die i^au9e rntervuv'hung überdüfeig. Es kann dann doch 
keu\e nonnen:s\% eti%' Al>c!tuit«ung und Entlastung des einen Feldes 
durvh %i;e lvhle«\ jUhWren FeMer $ialttinden. 



^ . ,v s s — rf 



* 



V 



u, •.-: .vA> .v.*ir.e:\^ l>l\i II ofc Pi^. W als Knickfeld in Be- 
'^. i.^ :•. :. sv^ ;;r,jvr:^>,-yer. »-.t rcr^äcte ds« firt e und zweite 
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Wert ä^y für den der Knickfall eintritt. Dieser Wert sei 

«^ = (1 + c) ;r 

.Auch im dritten Felde kann er, als ein bestimmtes Vielfaches von 
dargestellt werden. Also 



Damit das zweite Feld das Eoiickfeld sei, ist immer 

Idan führt nun für den zweifeldrigen Stabteil I -}- II den einf eldrigen 
EreatEstabteil von der Lange s' ein, die sich folgendermaßen be- 
rechnet: 

Für das Feld II trat der Knickfall ein, wenn 

ä, = (l -}- «) ^ 

da aber das Ersatzfeld bei derselben Längskraft knicken soll, so 
muß sein 

Sk ^,5—- ^^, , also »-j-ip^ 

ferner gilt für den Winkel ß des Ersatzstabee und den Winkel o, 
des Feldes II die Beziehung 






9 
"9 



Mit dem so festgelegten Ersatzstab kann man also das dreifeldrige 
Stabsystem wie ein zweifeldriges behandeln. 
Es ist 

Wenn in dem zweiten Stab der Knickfall eintreten soll, so gilt die 
Formel 



iBnatMitab) S 8 O^ 



1 — 



«3« (1 + e) 



«.^ 



'-] 



Auf der rechten Seite stehen also nur bekannte Zahlenwerte. Der 
Winkel ß und damit auch c^ s= (l -[- e) ^ läßt sich sofort aus der 
;if -Tafel ablesen. 

An einem einfachen Beispiel soll die Anwendung kurz gezeigt 
werden. Wir legen überall gleiches Trägheitsmoment und gleiche 



• IJii 



-T 



# ■•' xzi: 



^^^mit •".nt lat-a. >r. 



3 i 













*,- 



tt^UffMttt #rrit9 Kic^lten Formeln auf besondere Falle. 

A; tPfiM If^Ui tu habe die Lange und keine Lingakiaft 

fCM l)#»((i« mIm// ^IriMriiS^^ Einipannang vor. Dann wird 

NnhU ilttf / Tfihnlln fol^i hierauff 

//- -257^^ 1,41. ^^V2.:Fr 



▼oo 
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b) Bei beiderseitiger Einspannung habe außer dem Feld I 
Chuch das Feld III die Länge 0. 

Ss = «3 = 

X>aim berechnet sieh der Wert (1 -f-c) ^® folgt: 

X^' ißt wieder = , ö,' = V2 • n , wie oben, d. h. 1 -|- « = V2 
Eis wird also jetzt 

in Übereinstimmung mit der genauen Theorie. 



Für die einfachste Form der Determinante, bei dem Balken auf 
drei Lagern, läßt sich leicht eine zeichnerische Nullwertbestim- 
mung angeben, obwohl man hier wohl auch durch Versuche zum 
Ziele kommt. 

Mit Einführung der ursprünglichen Werte a^, cotga^, S^ und ^^, 
bei denen sich die Zeiger auf die Felder beziehen, ergibt sich aus: 

(1 — ajCotgajÄg.Sa^ — (1 — ßgcotga,)«'^-«! . . (96) 
Bezeichnet man 



^n+l'*n+l 



und formt man durch Wegschaffen von E aus den beiden Glei- 
chungen: r^ .- 

"* VeVj, ' VeVj, 

die Gleichung (96) weiter um, so behält man nur eine Unbekannte a 
in folgender endgültigen Bestimmungsgleichung: 



£>±lT/^»±i.-ÄI.c.ootg«.fga±lT/^«H-i--^«'j-l-^"H-^-^«-^^ 



= — a-cotga- -^^^ — ^, 

^n'^n + l 

die mit der Abkürzung 



i=fn±ll/pI5 
«n ^ ^n'^n + 1 



auch geschrieben werden kann 

-^:^==X.a.ootgiX.a)-[l-\-\) . . . . (97) 
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AuB dieser Gleichang kann nun zeichnerisch a bestimmt werA&ij 
wenn die Kurvenscharen für die Werte c und X gezeichnet voiliegera. 
Man wird dann den Nullpunkt der Kurvenschar für l um den Wert 



von 



fl-| j nach unten verschieben und dann den Schnittpunkt 



mit der Kurvenschar für c suchen^). 

Ist der Wert a so gefunden, dann ergibt sich der Wert 

a*EJ 
ÄK = i^' 

und damit die Knicksioherheit des ganzes Holmes n 



n 



\ 



Bei dieser Berechnung ist dasjenige Feld n mit den 
Werten J^, 8^ zugrunde zu legen, das den größten Wert 

" k 
besitzt. " 

Dieser beschriebene Weg wurde unabhängig von Dr. Ratzers- 

dorfer für den Zweistieier noch weiter entwickelt. Wenn man 

nämlich in der Knickbedingung nicht den Wert a eliminiert und 

damit die obigen drei Konstanten c, a und X beibehält, sondern die 

Werte cr^, o,, und q als Variabein wählt, wobei 



^/^ = *8.^==l/SÄ und x = ^ = ^'^^ 
^ k^ S^ V S^E^Jj^ «, k^'8^ 

so kann man offenbar für diese drei Konstanten eine Kurvenschar 
aufzeichnen, aus der bei bekanntem Wert q und bei bekanntem 

Verhältnis — die Werte a, und cl entnonmien werden können. Man 

hat dann unmittelbar die Knicklasten für beide Felder. 

In der Zeitschrift für Flugtechnik und Motorluftschiffahrt vom 
Oktober 1918 ist auf Seite 131 und den folgenden das Verfahren 
genauer beschrieben. Auch sind dort die Kurvenscharen zum Ab- 
greifen der Werte q dargestellt. 



Bei der Untersuchung der Knicksicherheit eines Zweistielers ist 
es schließlich noch von Interesse, die Größe des Stützenmomentes 



^) In der von der Flugzeugmeisterei herausgegebeflen Normalbereohnung 
des Zweistielers sind diese beiden Kurvenscbaren dargestellt. 
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&l>ziileiteii für den Fall, daß in einem Feld die Knickgrenze 
erreicht ist, ohne daß das andere Feld gleichzeitig auch bis zu 
seiner Knickgrenze beansprucht wird. 

Das Stützenmomeht ist im allgemeinen: 

,f - g (^i' W" + »,' W") + Jfp w 

MTerden hier beispielsweise die Glieder mit dem Zeiger 2 zu cx) für a=;7, 
so wird der ganze Ausdruck co:co. 
Durch Differenzieren findet man: 

-MU=^-<7V=^flr** (98) 

Da der Wert des Stützenmomentes sich im allgemeinen nicht sehr 
Bchndl ändert, so dient dieses einfach zu berechnende Moment zur 
Nachprüfung, ob die Rechnung richtig durchgeführt wurde. 

Ähnliche Grenzbetrachtungen sind für die v' -Werte bei a = 90^ 
anzustellen, wenn man sich nicht etwa durch Annahme einer anderen 
Elastizitatszahl über diese Schwierigkeiten schneller hinwegsetzen wiU. 



11. Festigkeitszahlen und Baustoffe. 

Wenn auch das Eingehen auf die Festigkeitsverhältnisse der 
im Flugzeugbau verwendeten Baustoffe nicht unmittelbar zu den 
hier besprochenen statischen Methoden gehört, so ist dieser Punkt 
doch für praktische Anwendungen nicht ganz zu übergehen. Es 
sollen deshalb einige für den Flugzeugbau wichtige Punkte kurz be- 
sprochen werden. 

Am besten und zuverlässigsten werden die Baustoffe des 
Flugzeugbaues sicher durch eine Belastung des ganzen Flug- 
zeuges untersucht. Auf die Durchführung einer Belastungsprüfung, 
entweder durch Sandlasten oder durch Auflegen des Flugzeuges 
an seinen äußeren Stielen, wurde auf Seite 6 oben schon hin- 
gewiesen. 

Da aber dieses Verfahren im allgemeinen kostspielig ist und 
für die Durchführung der statischen Berechnung die Festigkeits- 
zahlen der Baustoffe doch gebraucht werden, so bleibt die Prüfung 
der einzelnen Baustoffe doch noch immer von einer gewissen 
Bedeutung. 

▼ ftD Qriet» Flugseugatatik. 12 
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Durohflohnittliche Festigkeits- und GewichtBzahlen, wie sie in 
TaBchenbüchem oder sonst angegeben werden, haben für den 
Flugzeagbau wenig Zweck, da die Werte für Holz und Jjeicht« 
metall sich von Fall zu Fall ändern und 'da es notwendig ist 
jedes gerade vorliegende Haterial voll auszunutzen und mit den 
Spannungen an die äußersten Grenzen heranzugehen. Auch darf 
man im Gegensatz zu dem sonst üblichen Verfahren bei staricer 
abweichenden Versuchswerten nicht die sogenannte mittlere 
Festigkeit den Berechnungen zugrunde legen, sondern man 
muB die kleinste gefundene Festigkeit annehmen, da wie bei 
einer Kette ein Glied mit geringerer Festigkeit den Aufbau des 
Ganzen gefährden würde. 

Bei der Festlegung der zulässigen Spannung sollte man unter- 
scheiden zwischen Hauptgliedern, deren Vorhandensein durchaus 
erforderlich ist und den Aufbau des Ganzen notwendigerweise bedingt, 
und untergeordnet'Cn Gliedern, deren Bruch noch nicht den Abeturz 
unmittelbar nach sich zieht. Bei den untergeordneten Gliedern wird 
man sicher mit den Beanspruchungen wesentlich höher gehen können. 
Beispielsweise wird man das nur auf Biegung beanspruchte Hitteldeck 
eines Dreideckers oder die Bippen im Flügel mit einer hohen zu- 
lässigen Spannung entwerfen. Man kann z. B. die zulässige Spannung 
für einen Holm recht hoch annehmen, wenn die übrigen Holme bei 
dem gleichen Belastungszustand nur ganz geringe Beanspruchungen 
erfahren, weil dann der wirkliche Spannungsausgleich doch gröfier 
wird, als es die Rechnung ergibt. 

Der Festigkeitsversuch hat also für den Flugzeugbau eine 
große Bedeutung. Insbesondere wäre es notwendig, endlich einmal 
ausführliche Versuche über das Verhalten der verschiedenen Hölzer 
im Bereich der Tetmajerschen Knickfestigkeit anzustellen. Die 
einzige Formel, die Tetmajer für Holz gegeben hat (s. Seite 360), 
kann wohl für den Zimmermann, aber nicht für die Verhältnisse, 
wie sie im Flugzeugbau liegen, Bedeutung haben. Auch die Lage der 
Proportionalitätsgrenze, die immer noch bei etwa 50 von Hundert 
der Bruchspannung angenommen wird, ist von Bedeutung. Die Ab* 
hängigkeit der Elastizitätszahl von der Belastung ist bei Holz eben- 
falls noch nicht völlig durch Versuche klargestellt. 

Auch darüber, welche dauernde Formänderungen nach einer 
Uberbelastung des Holzes verbleiben und welchen Einfluß Feuchtig- 
keit und Temperaturänderung haben, liegen noch nicht genügend 
Versuche vor. 

Karl Kühne hat in seiner Materialienkunde für den Flugzeug- 
bau mit Recht darauf hingewiesen, welchen Einflüssen die Holz- 
festigkeit im besonderen noch unterworfen ist. Man muß unter- 
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scheiden, ob das verwendete Holmstück dem Zopfende, der Stamm- 
noiitte oder dem Stammende entnommen ist. Harzarme und harz- 
reiche Hölzer, feinfaserige und grobfaserige Hölzer geben andere 
Festigkeiten. Insbesondere die Esche, von der man teilweise eine 
besondere Zähigkeit verlangt, zeigt lang- oder kurzfaserig große 
Unterschiede. Auch ist noch zwischen Normalholz, 'Borkholz und 
Floßholz zu unterscheiden. Im allgemeineü nimmt bei gleichen Holz- 
arten die Festigkeit schneller wie das spezifische Gewicht zu, so daß 
Holz von größerer Dichte oft vorzuziehen ist. 

Wenn wir auch betonen, daß die Durchführung von Versuchen 
liier niemals durch allgemeine Zahlen ersetzt 'werden kann, so wollen 
wir doch im folgenden einige Zahlenwerte wiedergeben, die für den 
Flugzeugbau von Bedeutung sein können. 

A. W. Judge hat in seinem Buch y,The Design of Aeroplanes^ 
folgende ausführliche Tafel für die Holzfestigkeit angegeben, die wir 
auf Kilogramm und Zentimeter umrechnen. 

Tafel 39. 



Holzart 



Zugfestigkeit 


parallel 


senkrecht 


zur Faser 


kg/cm' 


kg/om' 


850/1200 


110/160 


770/1550 


100/140 


1050 


125 


350 


70/100 


760 


40/60 


770 


70/100 


900/980 


— 


900 


— 


710 


30/60 


630 




630/700 


90/120 


1100/1400 


125 


1050 


90 


810 


100 


700 


100 


1470 


140/175 


840/980 


85/100 


610/780 


80/90 


910 


70/85 


820 


— 


880 


90 


700 


—— 


520 


110 


1060/1260 


165 


500/1000 
500 


150 


110 



Druck- 
festigkeit 

kg/cm* 



Esche 

Buche ........ 

Birke 

Westindisohe Ceder . . 
Amerikanisohe Geder 
Ceder von Libanon . . 
Englische Ulme .... 
Ganiadische Ulme . . . 

SUber-Sbraoe 

Greenheart 

Lärche 

Mahagoni von Honduras 
» n Spanien . 

Ahorn 

Englische Eiche .... 
Amkanische Eiche . . 

Red Pine 

White Pine 

Yellow Pine 

Riga Pine 

Pitch Pine 

Satinwood 

Pappel 

Hickory 

Teakholz 

Französische Walnuß 



560/700 
500/630 

250 

400 

480 

410 
420/700 

500 

450 

1000 

200/400 

560 

575 

500 

450 

650 
380/530 
280/450 

370 

275 

560 

500 

340 
630/770 
550/850 

400 

12* 
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Bau mann hat folgende Tafel als Mittelwerte (kg/cm*) gegeben: 

Tafel 40. 

Cottonwood 

1000 kg/om* 

450 kg/om« 

800 kg/om^ 

115000 kg/om< 



In dem Taschenbuch der y,Hütte^^ sind für Fichte und Kiefer 
einige Zahlen zusammengestellt, die aber für den Flugzeugbau 
etwas klein erscheinen. 

Tafel 41. 





Stohl 


Ar. 


4000 


ka 


4000 


h 


4000 


E 


2200000 


r 


7,8 



Tanne 


Esche 


Hickory 


600 ^ 700 


1800 


1800 


500 


600 


— 


700 


850 


1000 


90000 : 120000 


85000 


180000 


0,4 bis 0,5 


0,7 


0,8 





Feuchtigkeit 

/o 


E 
kg/cm* 


P-Grenze 
op kg/cm* 



kg/om* 


Zug // Fasor . . 
Druck //Faser . 
Biegung. . . . 
Schub //Faser . 

J_ Faser . . . 


13 
18 
28 
25 

• 


90000 

96000 

108000 

• 
• 


• 
155 

200 

• 


790 
280 
470 
45 
200 



Auch in den ministeriellen Bestimmungen und in anderen Zu* 
sammenstellungen werden meist kleinere Zahlen gegeben. 

Im allgemeinen kann man aber sagen, daß die Zugfestigkeit 
des Holzes bei weitem am größten ist, daß die Druckfestigkeit 
den kleinsten Wert hat und daß die Biegungsfestigkeit zwischen 
beiden liegt. 

Die Lage der Elastizitätsgrenze bedingt außerdem die Wahl 
der zulä^igen Spannungen. Je höher die Elastizitätsgrenze liegt, desto 
größore Spannungen können bei gleicher Festigkeit zugelassen werden. 
Dio Elastizität» zahl ist weiterhin Ton großer Bedeutung. 
Wenn nie nicht einwandfrei festliegt« so wird man gut tun, bei 
oiiior hoohgowÄhlten Elast izitätszahl nur kleinere Spannungen xuzu* 
lamon. l^nigt^kohrt kann man bei niedergewählt^r Elastizitätszahl 
mit den Spnnnungon etwas höher gehen. 

Auf die Vorhält 111880 der verschiedenen Formänderungsarbeit 

l>oi Holr. \ii\d Mol nll gogonüWr Kabeln haben wir schon öfters hingewiesen. 

Für untorgoonlnoto Zwecke wird man selbst bei dem voUstan- 

Mfiow Mt^XM\v^\\ Hölzor. dio wio Linde auf ein spezifisches Qewicht 

wn y - y\i^^ horuntergohon. nie ganz entbehren können. 
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Da die endgültigen Spannungen eines Holmes sich teils aus 
Biegungsspannungen und teils aus Druckspannungen zu- 
sammensetzen, so ist es notwendig, je nachdem die Druck- oder 
Bi^ungsspannung einen größeren Anteil an der Gesamtspannung 
hat, die zulässige Gesamtspannung zu interpolieren. 

Es wurde dafür von den S. V. K. Wamemünde folgende Formel 
vorgeschlagen: 

hf>=K + {k,-k,)-^. (99) 

deren Verlauf für verschiedene Druck- und Biegungsspannungen^bei 
einer zulässigen Spannung für gutes Holz 

k^ = 400 kg/cm^ und Ä:^ = 7 50 kg/cm^ 

in folgender Fig. dargestellt ist. 

a. bedeutet die vorhandene errechnete Druckspannung, 



n 



Biegespannung. 



kg/cm* 
800 



7O0 



600 



500 



UOO 




6d'l00/cg/grt^ 



t 



m 



iOQ 



200 



300 



¥00 500 

Fig. 64. 



600 



800 



Die Zeppelinwerke Staaken empfehlen jedoch, für stärker aus- 
gesparte Holme nur die Druckfestigkeit als maßgebende Biegungs- 
festigkeit anzunehmen. 

Die Kurven in Fig. 64 haben nur in ihrem vorderen Verlauf 
Bedeutung. Beispielsweise die obere Kurve nur bis aj = 600 kg/cm'. 



Metalle. 

Von allen Metallen kommen heute im wesentlichen nur hoch- 
wertige Stahle und Leichtmetalle wie Duraluminium in Betracht. 



1-2 Allgerceir.«-* i.ber den Aufbau von RaumiAchverken für Flugzeuge. 

Die Verwendung von Duraluminium hat in der letzten Zeit 
h^aptsäohlir-h durch die eingehenden Versuche von Junkers und 
Zeppelin eine größere Verbreitung erfahren. Trotzdem ist das end- 
gültige Urteil über Duraluminium noch nicht geklärt. Das geringe 
spezifi.sohe Gewicht von 2> zusammen mit einer Festigkeit, die 
derjenigen des Flußeisens gleichkommt, scheint zwar die Anwendung 
zu hegiinstigpn. Man kann annehmen als Mittelwerte: 

n = 36CMI kg cm- E= 650000 kg/cm« 

Jr: nach der Zusammensetzung ist jedoch Festigkeit, Härt-e, Dehnung 
und Elastizität verschieden bis zu einer größten Festigkeit von 
6000 kg cm- und bis zu einer größten Dehnung von 35*/,^. Auf der 
anderen Seite ist jedoch die Zuverlässigkeit dieses Materials,* ins- 
besondere bei Schwingimgen und Wechsel der Belastung, noch nicht 
einwandfrei erwiesen. Auch die Empfindlichkeit gegen stärkere Er- 
wärmung in der Werkstatt und die Gefahr, das Duraluminium mit 
gewöhnlichem Aluminium zu verwechseln, spricht in vielen Fällen 
gegen seine Anwendung. Dem Verfasser sind Fälle bekannt, wo 
Brüche in Duraluminium eintraten, die auf keine Weise erklärt 
werden konnten. Ein ganz zuverlässiges Material ist Duraluminium 
sicher noch nicht. Insbesondere ist zu beachten, daß die Scher- 
festigkeit (Berechnung der Niete) wesentlich geringer ist, wie die 
des Eisens. Auch erscheint es nicht sehr zweckmäßig, Duraluminium 
auf reine Biegung zu beanspruchen. 

Die Wetterbeständigkeit, Feuersicherheit und der geringe Ein- 
fluß von Temperatur und Feuchtigkeit sind ein Vorteil des Materials 
gegenüber ungeschütztem Holz. — 

Bei der Ver^-endung von Stahl kommen ganz hochwertige Ma- 
terialien in Frage, bei denen man, statt der sonst etwa üblichen 
Bruchfestigkeit von etwa 6000 kg/cm% mit 19000 und mehr kg'cm^ 
rechnen kann. Eine Dehnung von 6,5 ^/g dürfte den geringsten zu- 
lässigen Wert darstellen. Insbesondere in viereckigen Röhren ge- 
zogene Stahlholme haben sich recht bewährt. 

Zu der Verwendung von Metallen ist im allgemeinen zu sagen, 
daß viel Sondererfahrungen zu ihrer sachgemäßen Verwendung ge- 
hören, über die nicht jede Flugzeugfabrik ohne weiteres verfugt. 
Der auf „nur Duraluminium^ eingeschworenen Schule möchte ich 
immer entgegenhalten, daß auch Holz noch nicht die Grenze seiner 
Leistungsfähigkeit erreicht hat. Das Gewicht des von Nagele, 
Königswusterhausen, gegen Ende des Krieges gebauten Einsitzen 
ist wohl Beweis genug. 

Die Verwendung von Stahl für Kabel und Seile ist auf Seite 273 
u. 317 in einer Tafel berücksichtigt. 
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In der Frage der Stoff estigkeit hat Prof. Pröll erschöpfende 
TJntersnchungen angestellt. 

Welche Materialien für die verschiedenen Flugzeugstiele haupt- 
saclilich in Frage kommen, ist von Dipl.-Ing. Kirste eingehend unter- 
suclit. Alles in allem kommt es nicht so sehr darauf an, allgemeine 
Unteisuchungen anzustellen, welche Materialien bei Langskraft oder 
bei Biegung am günstigsten sind. Der Versuch muB immer ergänzend 
herangezogen werden. 

Die Festigkeitsversuohe mit Rippen sind auf Seite 236 erwähnt. 
Cs werden immer nur Versuche in bezug auf spezifisches Gewicht 
oder zulässige Spannung und Elastizitätszahl die stets sehr verschie- 
denen Verhältnisse, die auch bei jedem Flugzeugteil anders liegen, 
vollkonmien klären können. Dazu kommen noch Umänderungs- und 
Wiederherstellungsmöglichkeiten, die bei Holz oft günstiger liegen. 

Bei kleinen Flugzeugen wird Holz den Vorzug haben. Bei 
gröBeren dagegen, bei denen man die Biegungskräfte mehr in Längs- 
krafte auflösen kann, können Leichtmetalle wesentlich in Frage 
kommen, wenn nicht Preis und Bearbeitung die Verhältnisse ver- 
schieben. — 



Zweiter Teil. 

Einzelteile undEinzelanordnimgen des Flugzeugs. 

Einleitung zum zweiten TeiL 

In diesem zweiten Abschnitt sollen Einzelteile und Einzel- 
anordnungen des Flugzeugs, sowie ihr Einfluß und ihre 
Aufgabe innerhalb des ganzen statischen Gebildes der 
Zelle untersucht werden. 

Durch die Entwicklung während des Krieges sind die Flugzeuge 
zwar derart durchgearbeitet, daß es nicht mehr möglich sein wird, 
noch sehr viel aus den Einzelteilen herauszuholen. Immerhin ist es 
von Interesse, die gewonnenen Ergebnisse zusammenzustellen 
und im Zusammenhang von statischen Gesichtspunkten aus 
zu betrachten. Man wird daraus einen gewissen Anhalt für die 
Weiterentwicklung gewinnen können. 

Die vorliegenden Arbeiten sind im wesentlichen als Ansätze und 
Beispiele aufzufassen und nicht als endgültig abschließende Elrgeb- 
nisse. Es gilt heute noch immer, die Entwicklung des Flugzeug- 
baues weiterzuführen. 

Man könnte den Vorwurf machen, daß oft in Einzelheiten zu weit 
gegangen ist. Trotzdem ergeben sich gerade aus vielen Einzelheiten 
zusammen, bei sonst übereinstimmenden Hauptdaten der Flugzeuge, 
entscheidende Unterschiede in den Flugleistungen. . 

Die statischen Untersuchungen von Rumpf, Ruder, Steuer, 
Schwimmer, Motoreinbau, Fahrgestell, Beschläge und der übrigen 
Teile außerhalb der Flugzeugzelle sollen gegebenenfalls einem spä- 
teren, vierten Teil vorbehalten bleiben. 



Die Bedeutung der Gewichte für die Flngzeng- 

leistungen. 

Bevor wir zu den Einzelheiten selbst übergehen, soll der be- 
deutende Einfluß des Flugzeuggewichtes betrachtet werden. 
Zusammen mit den Untersuchungen der schädlichen Widerstände, 
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die dem dritten Teil vorausgestellt sind, wird diese allgemeine Er- 
örtenmg den großen Beitrag des Grewichtes schätzen lehren und eine 
Grundlage zur Beurteilung der in dieser Abhandlung besprochenen 
Konstruktionen liefern. 

Wir wollen im folgenden zunächst allgemein und dann an ein- 
fachen Beispielen den Einfluß des Gewichtes auf 

a) die Steigfähigkeit und 

b) auf die wagrechte Geschwindigkeit der Flugzeuge unter- 
suchen. 

Während des Krieges gab fast stets die Gipfelhöhe und 
die Steigfähigkeit der Flugzeuge den Ausschlag für die Be- 
wertung. Für Friedenszwecke hat zuerst die Geschwindigkeit 
und dann die Tragfähigkeit in geringeren Flughöhen eine größere 
Bedeutimg. 

Die folgenden Unjbersuchungen könnten in manchen Punkten 
vielleicht etwas kleinlich erscheinen. Im Flugzeugbau ist es aber 
mehr als auf irgendeinem andern Gebiet der Technik notwendig, 
mit dem nötigen Baugewicht an die äußerste Grenze heran- 
zugehen. Alle Anordnungen sind so zu treffen, daß Kleinstwerte 
von Gewicht bei nicht übermäßigem Widerstand erreicht werden. 
Das Betonen der Gewichtsverminderung hat nirgends sonst in 
der Technik die innere Berechtigung wie im Flugzeugbau. Es 
ist hier nötig, sich über die Einzelgewichte auch der kleinsten 
Teile klar zu werden. Nur durch stete Nachprüfung und das 
Bestreben, tatsächlich einzelne Gramme zu sparen, können bei 
der heutigen Entwicklung des Flugzeugbaues Kilogramme heraus- 
geholt werden. Die Gewichtsersparnis ist auch deshalb noch 
sehr wichtig, weil sämtliche Gewichte wieder rückwirkend sich 
gegenseitig beeinflussen, so daß z. B. größere Rumpf gewichte ein 
größeres Gesamtgewicht und damit mittelbar nochmals größere 
Konstruktionsgewichte bedingen. Insbesondere bei allen Teilen, 
deren Bruch nicht den Zusammensturz des ganzen Flugzeugs un- 
mittelbar nach sich zieht, muß an die äußerste Grenze mit den 
Beanspruchungen gegangen werden. 



Bei der Betrachtung der Steigfähigkeit und der Gipfelhöhe 
können wir uns auf die grundlegenden Abhandlungen von Herrn 
Ing. Kann beziehen. Sie sind in den „Technischen Berichten^ I, 
Seite 231 veröffentlicht. Der abgeleiteten Formel für die Gipfel- 
höhe, die wir hier wiedergeben wollen, liegt ein gewöhnlicher 
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(100a) 



wobei die Featweiie e. und c dnrch zwei Vosnefasreihea mit ver- 
aduedeoem Gewicht, d. Il mit Tctindater Zidadniig bestimmt werden 
kdoneiL Man kann dann anf der Gnmdlage aoldier Vennche recht 
geoao die Wirkung eines andenn Molon oder jeder anderen Zuladung 
f fir das g^eidie Flngzeag berechnen mid nmgdit damit die Schwäche 
der theoretischen Ableitmig and den Fehler beim Überinkgen von 
Moddlmeasangen. 

Um die Bedeotong dieser Formel ansdiantidi zu machen, wollen 
wir soniehst das Zahlenbeispiel, das von Herrn Kann für einen 
Siemens-Einsitzer ausgerechnet wurde, wiedeigeben und auf Hundert 
bezogen umrechnen. Die einzelnen GipfeDiöhen mnd hier der Große 
nach geordnet. 

Es liegen dabei folgende Festwerte zugrunde: 



O = 650 kg 
F = 15,1m« 



ri = 0,75 



IL 

2g 



= 1/16 



3 



y.=ii5PS, 



= 46 
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Tafel 42a. 
Zahlenwerte (der Größe nach geordnet). 



Gipfel, 
höhe m 



Steigzeiten 
1000 m 3000 m 5000m 



Grundwert . . . , 

Schädlicher Widentand 10<^/o kleiner 

Flügel um lO^/o großer 

Widerstandsbeiwert der Flügel um 

107« kleiner 

Sohraubenwirkungsgrad 10 7o größer 

Motorleistung 10®/o größer 

Aoftriebsbeiwert der Flügel um 10 ^/o 

größer 

Gewicht 10<^/o kleiner 



5570 m 

5710 „ 
6010 „ 

6060 „ 
6160 „ 
6160 „ 

6460 „ 
6550« 



8,47 seo 

3,42 

3,8 



n 
n 



14,8 sec 

13,75 

13,1 



n 



3,31 

3,0 

3,0 

3,23 
2,86 



n 



13,0 
11,6 
11,6 



n 



48,5 

39,6 
34,6 

34,0 
81,0 
31,0 



sec 



n 



n 
r 



12,2 
10,92 „ 



n 



29,8 „ 
26,25 „ 



Dies ergibt auf 100 bezogen: 

Tafel 42 b. 



Grundwert 

Schädlicher Widerstand 107o kleiner 

Flügel um 107o großer 

Widerstandsbeiwert der Flügel um 

107okl«mer 

Sohraubeowirkungsgrad lOVo größer 

Motorleistung 10 7o größer 

Ättftriebsbeiwert der Flügel um 10 7o 

größer 

.Gewicht 107o kleiner 



100 »/o 


100 % 


100«/, 


102,5 »/o 


«8,6 •/, 


96»/. 


108 o/o 


95 "/o 


92"'/. 


109 "/o 


95,4% 


91»/, 


111 "/o 


86,4 "/o 


81 »/o 


111 Vo 


86,4»/, 


817. 


116 V, 


98.1 •/, 


85»/, 


118 •/, 


82.4»/, 


76 «/o 



100 «/o 

91 7o 
790/0 

78 0/0 

71 7o 
71 7o 

69 7o 
60 7o 



Statt die Steigzeiten auf die gleichen Höhen von 1000, 3000 
und 5000 Meter zu beziehen, kann man auch, um die Anschaulichkeit 
des Bildes zu erweitem, die Höhen anschreiben, die den einzelnen 
Steigzeiten des Grundwertes entsprechen. 

Tafel 43. 



in 3,47 Min. 



Erreichte Höhe 
in 14,8 Min. 



in 43,5 Bün. 



Grundwert ••....••..• 

SchädJioher Widentand lO^/o kleiner 

Flügel um 10*/o größer 

Widerstandsbeiwert der Flügel um 
10<>/o kiemer 

Sohraubenwirkungsgrad oder Motor- 
leistung um 10% größer . . . 

Auftriebsbeiwert der Flügel um 
10»/o größer 

Gewicht um 10% kleiner 



1000 m 

1020 „ 
1035 „ 

1040 „ 

1130 „ 

1100, 
1250 „ 



BOOOm 

3050 „ 
8120 „ 

3180 „ 

3400 „ 

3800 „ 
3650. 



5000 m 
5190^ 
5400 „ 

5480 ,. 

5780,, 

5800 „ 
6100. 



I '>. KöKMltnk mal ZnuJaxfJK^ rwy des fhpwni. 

X't 'Jaa yMilenirfTt«n wt m bemerken, dafi die cmcfaiiiete Gipfel- 
h/iht Ml^fOt <A% ni';ht gwuE mit dem Steigresmcii nbereiiistmunt. dk 
diA Kurv«; der wirklichen Motorlewtnog twA Tenuchen toq Herrn 
Noftf:k in Hr^herr von 3000 bis 4000 m wesentlich von der Form 
i\m %a%na\Af. geleiten Leistimgsktuve des Motota abweicht, j^nch 
din vmw\aw\>ini; oft stark von dem Mittelwert abweichende Loft- 
tAfripßralur hat einen großen Einflnfi. Trotzdem mnd die Werte ein 
n,\it>^,fi%f.\i\\\nti\.ii% Mittel für Vergleiche. Die Steigxeiten hie 
•itwfi il'KK) ni nind recht genau. 

(»n auf 10(1 liGzngenen Zahlen in der Tafel 42b gehen wohl einen 
OlHirliiJek , wieviel die einzelnen lilugzeugd&ten za der Steigleietung 
hnltrngitti, Der bedeutende Einfluß des Gewichtes fiUlt vor allem 
niif. iidl einer Änderung dei Gewichtes von 10 v. H. ändert sich 
die G||if«||iiiho um 1K v. H. — 

l'in die AuMiliauung von dem EünfluB des Gewichte« noch zu 
vfi'l lofini. Nnll bni dem gleichen Beispiel das Gewicht innerhalb 
möglicher Grenzen ver- 
ändert und dazu jedes- 
M mal die Gipfelhohe er- 

rechnet werden. Die 
Ergebnisse sind in der 
^ nebenstehenden Fig. 65 

( dargestellt. 

> Bei einem GröBt- 

\ gewicht von (? ^= 1160 kg 

B> des betrachteten Flug- 

t xengs ist keine Steigfiihig- 

^ keit mehr vorhanden. Auf 

t der anderen Seite dürfte 

550 kg ebenfalls ein fcMim 
dar«t«UbKra Hindest- 
gewicht für Eigengewicht 
- -.v*»-rft --y bei 115 PS, und gering- 

VV t*'^ ^O" Nutzlast bedeuten. 



\:-..i.-; i;r,v ,-,f: v;-,j>;>',>,ö>.c aii dem Gewicht. 

; r,- Av.-. KiT:^.^ ,• -N^ \r.Ä<-Ti:r.i: de« Gewichtes auf die 

, 'KW * ^-'v- - .St-r*w*f""'fr. .tifffcwjMc*«! wir den AiMdmck 
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Ee ergibt sich dann: 

, Ci-3 7280. 3 1 ^^^^ 1 

y'=: 7-T7; = ^7-^ = — 9500 — 

X'lnlO 2,30 X X 

oder 

^lJff= — ^-.9500 (101) 

Bei einer Änderung des Gewichtes ist es also in erster Nähe- 
rung, d. h. solange die Gewichtsänderung noch als DifiFerenzial auf- 
gefaßt werden kann, gleichgültig, welche Flächenbelastung, Leistungs- 
belastung, Schraubenwirkungsgrad oder welches Flügelprofil das Flug- 
zeug besitzt. Einer Änderung des Gewichtes um 1 von 100 ent- 
spricht immer eine Änderung der Gipfelhöhe um 95 m. Freilich 
ist die Gipfelhöhe selbst von den genannten Daten abhängig. — 



Eüoflaß des Gewichtes auf die Geschwindigkeit 

Der Einfluß des Gewichtes auf die Geschwindigkeit des Flug- 
zeuges ist bei weitem nicht so bedeutend, wie der betrachtete Ein- 
fluß des Gewichtes auf die Steigfähigkeit und die Gipfelhöhe. 

um diese Frage zahlenmäßig und allgemein verfolgen zu 
können, gehen wir nicht wie andere zeichnerisch vor, sondern 
stellen eine allgemeine Gleichung der Geschwindigkeit 
auf^). Diese entsteht dadurch, daß man das Polardiagramm für 
die Widerstand- und Auftriebsbeiwerte des Flügelprofils als Parabel 
mit den bekannten Beziehungen für das Gleichgewicht des ganzen 
Flugzeuges in wagrechter und senkrechter Richtung zu einer 
Gleichung vereinigt. 

Dadurch gewinnt man nach Wegschaffen von c^, cj und c^' 
aus vier Grundgleichungen mit vier Unbekannten die Gleichung und 
den Wert v aus: 

^ — A'^ — Bv-^rC^Q (102) 

Hierin sind die Konstanten: 



^) Weitere Entwicklungen zu dieser Gleichung werde ich in kurzem ver- 
Öffentlichen. 



* - • 




2f 



io F8 am 




vridie die geguiseitige 

Ddpp^ oder Mehr- 

und Dftcfa der Ab- 

Prandtl in den 

•* n, Seite 275, 



Fig. 66. 



d = 



.-T-V — ^-^ 



(103) 



Hierbei ist h^ die gioBte Spannweite, F die Gesamtflügelflache 
und F' der Inhalt des Tom ünterflngel, Oberflögel und der Senk- 
rechten auf dem kleinen Flügel gebildeten Bechteokee (siehe Fig. 66). 

Die Gröfien f, h und p charakterisieren 
das FIögelpiofiL Der kleinste Tf^derstands- 
bdwert des Polardiagramms des Flägel- 
profils ist f^ der zugeordnete Anftriebsweit h 
(Fig. 67). Den Parameter p bestimmt man 
am einfachsten dadurch, daß man in die 
Parabelgleichimg 




^ cj-f 



(104) 



ein zweckmäßiges, im Anwendungsbereich 

der Kurve gelegenes Wertepaar c^ und cj 

den Messungsergebnisses einsetzt. Diese Werte sind zwar zunächst 

den Modellmessungen im Windkanal zu entnehmen, können jedoch 

nachher durch Flugversuche verbessert oder ersetzt werden. 

In der oben angeschriebenen allgemeinen Gleichung (102) der 
(l}osühwindigkoit nehmen wir jetzt für das folgende nur das 
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Gewicht Q und die Geechwindigkeit i; als abhängige Veränder- 
liche an. 

Durch Differenzieren ergibt sich die Änderung der Geschwindig- 
keit bei nicht zu großen Änderungen des Gewichtes aus (102) zu: 

oder unter Verwendung der ursprünglichen Festwerte: 

Q'2g 2 G ' 

Für ein Beispiel eines seefähigen Wasserflugzeuges soll die 
Abhängigkeit des Gewichtes von der wagrechten Geschwindigkeit 
zahlenmäßig dargestellt werden. Wir legen zugrunde: 

2^, = 220 PS, (Benz-Motor) 

F= 70,8 m^ (die Querruder zur Hälfte mitgerechnet) 
1/ = 0,74 

ft=Ä 1^ = 10 kg/PS. 1=31,3 kg/m« 

Flügelprofil Nr. 146 der „Technischen Berichte^ I, Seite 158. 
Für 

= 2200 kg, e = 0,0234, (1 = 0,0686, 

Ä = 0,22, / = 0,018, i?=7,98, 

ergibt sich die allgemeine Gleichung: 

v* — 576. v« — 58080- V+ 1004400 = 



oder 



58080 , 1004400 
t;« _ 576 ^^^-^ + , = 



und daraus die Lösung durch Versuch: 

V = 37,56 m/sec oder 1 35,2 km/St 
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Einzeltefle and Emzelanordnungen des Flugzeugs. 



Für andere Gewichte sind die Geechwindigkeiten in gleicher 
Weise entwickelt und in folgender Fig. 68 dargestellt. 



SOOOkg 



lOm/sik 20m/sek SOm/sek fOm^ 




SOOOkg 



ZOOOky 



fOOOkf 



iOm/sek 



20m/5ek . SOm/sek 
V in m/sek 



fOm^ 



Fig. 68. Abhängigkeit der Gesohwindigkeit vom Gewicht. 

Bei einem kleinsten Gewicht von 1030 kg, mit dem das Flugzeug 
wohl kaum flugfähig zu bauen ist, wird die größtmögliche Geschwindig- 
keit erreicht. Wie das Bild zeigt, ändert sich aber auch bei zuneh- 
mendem Gewicht diese Geschwindigkeit zunächst nur langsam. Das 
größte Gewicht von 2760 kg entspricht dann einer Geschwindigkeit 
▼on 29,9 m in der Sekunde^). 

Das Gewicht hat also für verschiedene Werte einen verschiedenen 
Einfluß auf die Geschwindigkeit, der aber immer kleiner ist, wie sein 
Einfluß auf die Gipfelhöhe. Daß zu den meisten Gewichten zwei 
Flugzustände und zwei Geschwindigkeiten gehören, ist in der Lite* 
ratur schon öfter dargelegt. 

Der Einfluß des Eigengewichtes auf Gipfelhöhe und Geschwin- 
digkeit führte in erster Linie von dem früher verwendeten Eindecker 
zu dem Doppeldecker, der sich während des Krieges fast allein be- 
hauptete. Der Doppeldecker wurde deshalb leichter, da er in seinem 
Aufbau nicht wie der Eindecker einen biegungsfesten Balken, sondern 
ein Stabfachwerk benutzt. Die Auflösung der Biegungsspannongen 
des Balkens in die Zug- und Druckspannungen des Fachwerks be* 
dingt den Gewichtsunterschied. Er kann im allgemeinen größer sein 
als der aerodynamische Nachteil, der durch die gegenseitige Beein- 



^) Dasselbe Zahlenbeispiel wird auch noch weiterhin Seite 285 und Seite 287 
EU Veigleichsreohnungen benuUt. 
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flufisung beider Flügel entsteht. Es kommt immer auf das Verhältnis 
von Auftrieb zu Widerstand oder auf das Verhältnis von (Auftrieb)^ zu 
(Widerstand)* an. Die entwickelten Gleichungen für Geschwindigkeit und 
Gipfelhöhe geben ein einfaches Mittel zum Vergleich verschiedener Fälle. 
Da sich aber nicht allgemein das Gewicht der Eindecker nach einer festen 
Formel im Verhältnis zum Doppeldeckergewicht darstellen läßt, so ist 
diese Hauptfrage in besonderen Fällen stets von neuem zu untersuchen. 
Zusammenfassend kann man aber sagen: der Einfluß des Ge- 
wichtes überwiegt alle anderen Einflüsse und dem Gesichtspunkt der 
Gewichtserspamis sind alle anderen Gesichtspunkte in der Konstruk- 
tion unterzuordnen. Hierin liegt die Wichtigkeit und Bedeutung 
det statischen Berechnung für den Flugzeugbau. 



Friedensflugzeuge. 

Die Flugzeuge des Friedens bauen sich auf den reichen Er- 
fahrungen des Krieges auf. Unsere ganze Flugzeugstatik verdankt 
den größten Teil ihrer heutigen Entwicklung dem Kriege. 

Das Hauptmerkmal für die Entwicklung während des Ejrieges 
war m. E. die Verwendung von immer stärker werdenden Motoren. 
So fielen Flugzeuge mit kleinen Motoren unter etwa 130 PS schließlich 
vollständig aus. Es ist anzunehmen, daß die Friedensflugzeuge ebenfalls 
in weiterem Maße sich der Entwicklung von großen Motoren anpassen 
werden. Ein großer Motor wird meist leichter werden, wie mehrere 
kleine. So hat man bei S. I. A. in Italien einen 600 PS Fiat-Motor 
eingebaut. Das kleine Flugzeug kann aber im Frieden wieder zur 
Geltung kommen, da es ohne Rücksicht auf die größtmöglichen Lei- 
stungen in der Anschaffung und im Betrieb stets das billigste sein wird. 

Allgemein wird man heute die Verhältnisse am besten über- 
blicken, wenn man folgende Hauptforderungen, die an ein Flug- 
zeug gestellt werden, sinngemäß miteinander verbindet. 

Die verschiedenen Hauptforderungen kann man nach ihren Ab- 
stufungen unterscheiden: 

1. Geschwindigkeit: Schnelle und langsame Flugzeuge und 
solche, bei denen die Geschwindigkeit keine besondere Rolle spielt. 

2. Tragfähigkeit: Ausgesprochene Lastenschlepper; Flugzeuge, 
die eine gegebene Nutzlast mit einem geringsten Aufwand schleppen, 
und Flugzeuge, die, um andere Höchstwerte zu erreichen, nur eine 
kleine Last tragen. 

3. Flugdauer und Flugstrecke: Das Ozeanflugzeug, das im- 
stande sein muß, die weitesten Strecken zurückzulegen; Flugzeuge 

▼ an Orles, Flogteocitatik. 13 



194 EmzelteUe und Einzelaoordnimgen des Flugzeugs. 

für ganz beetimint geforderte Strecken und solche, bei denen Flug- 
strecke und Flugdauer zunächst keine Bolle spielen. 

4. Gipfelhöhe und Steigfähigkeit: Große Steigfähigkeit zur 
Überwindung von natürlichen Hindernissen wie für Sportfluge auf der 
einen Seite, gegenüber dem Verzicht auf Gipfelhöhe zugunsten anderer 
Gröfitwerte. 

5. Betriebssicherheit: Durch die Anordnung von mehreren 
Motoren ist die Durchführung des Fluges beim Ausfall eines ge- 
wissen Teiles der Gesamtleistung noch möglich. 

6. Wasser- oder Landflugzeuge, je nach den vorliegenden 
Aufgaben. 

Durch entsprechende Vereinigung dieser Forderungen wird man 
sich leicht den Sondertyp des Sportflugzeuges, des LastenschlepperB, 
des Übersee- und Kolonialflugzeuges und des Postflagzeugee ableiten. 
Nur durch ausgesprochene Entwicklung für Sonderzwecke lassen sich 
auch hier Höchstleistungen erreichen. Es steht jedoch fest, daß für 
die größten Luftstrecken und größten Lasten in normalen Höhen 
aQein das Luftschiff zur Zeit in Frage konunt. 

Eine Friedensverwendung des Flugzeuges läßt sich für fol- 
gende Fälle angeben: 

1. Für den Verkehr dort, wo heute dem Bau von Eisenbahnen un- 
überwindliche technische Schwierigkeiten entgegenstehen. (Beispiel: 
Gebiete in den Anden und in der Sahara- Wüste.) 

2. Dort, wo der Bau von Eisenbahnen sich nicht lohnt (Bei- 
spiel: größere Südseeinseln.) 

3. Als Wasserflugzeug für große, aber nicht die größten Strecken, 
wo es darauf ankommt^ Zeit zu gewinnen. (Beispiel: Europa — Amerika- 
Flug, Mittelmeerflug.) 



Die Hauptabmessongeii der Flngzeugzelle. 

Die Weiterentwicklung des Flugzeugbaues im Frieden ist zu- 
nächst auf die Auswertung der Ergebnisse des Krieges gestellt. 

Wir halten es deshalb für wichtig, zunächst die Hauptabmes- 
sungen der Flugzeugzelle an bewährten neueren Ausfüh- 
rungen des Exieges zu zeigen. 

Die dargel^ten Hauptmaße und Verhältnisse sind die Grund- 
lage für die Festigkeitsberechnung. Die Beispiele erstrecken sich auf 
deutsche und ausländische -bewUirte Typen, wie sie während des 
Krieges bekannt wurden. 

Zu besonderem Dank für ihr Entgegenkonmien und für die 
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freimdliche ÜberlaASong von Material bin ich verpflichtet: der A. E. 6. 
Flugzengfabrik Henningsdorf bei Berlin; Berlin-Halberstädter Industrie- 
werke, Halberstadt; Rumplerwerken A.-6., Augsburg-Berlin; Zeppelin- 
werken, Staaken bei Spandau; Gothaer Waggonfabrik, Gotha; Herrn 
Prof, Dr.-Ing. Beißner, Charlottenburg; Siemens -Schuckert- Werke, 
Berlin -Nonnendamm. Daa Hauptmaterial dieses Teiles entstammt 
jedoch den wechselseitigen Veröffentlichungen in deutschen und aus- 
ländischen Zeitschriften. 

Die Darlegung der Hauptabmessungen der Flügelzelle teilen wir 
enteprechend den drei raumlichen Dimensionen in Spannweite d, 
Holmabstand s und Flügelabstand h ein. Bei jedem Punkt sollen 
die zugehörigen Verfaältniszahlen mit berücksichtigt werden. 

Es wird zunächst die Spannweite b und das statisch wichtige 
Verhältnis Spannweite zu Flügelabstand b : h dargelegt. Da aus aero- 
dynamischen Gründen auch das Verhältnis von Spannweite zu Flügel- 
tiefe b:t von Bedeutung ist, so wird es in diesem Zusammenhang 
angeführt, obwohl die Flügeltiefe t selbst kein rein statisches Maß 
darstellt. Außerdem wird noch die Größe der überstehenden Enden 
erörtert, da sie die in der ganzen Spannweite enthaltene Knick- 
länge der einzelnen Felder verringert. 

Der Holmabstand s der gebräuchlichen neueren Flugzeuge 
wird sodann betrachtet und das Verhältnis h:s. Da der Holmab- 
stand teilweise die Flügeltiefe und damit auch die Flügelfläche oben 
und unten bedingt, so werden in diesem Zusammenhang auch Werte 
F^:F^ angegeben. 

Schließlich wird die dritte, wichtige Dimension des Baumfach- 
werks: der Flügelabstand h betrachtet und das Verhältnis h:t 
für eine große Beihe von Flugzeugen. Das Verhältnis von Höhe zur 
Spannweite wurde bereits in dem ersten Abschnitt zusammen mit 
der Spannweite erörtert. 

Auf diese Weise wird man wohl ein deutliches Bild der gebräuch- 
lichen Verhältnisse erhalten. Die Werte greifen naturgemäß stark inein- 
ander über und sind teilweise auch durch besondere Gesichtspunkte 
beeinflußt. 

1. Einfluß der Spannweite der Flflgd. 

a) Die Zusammenstellung von bewährten neueren Flugzeugen 
ist nach der Große der Spannweite geordnet. Die Auswahl kann 
in dieser und in den folgenden Tafeln nur einen Teil der Flugzeuge 
umfassen, die in der letzten Zeit eine gewisse Bedeutung erlangt 
haben, da einige Firmen ihre Daten nicht zur Verfügung stellten. 
Die Tafel 44 ist als erste dieser Beihe angeführt, damit in den 
folgenden Tafeln auf die grundlegenden Hauptdaten der Flugzeuge 
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Caudron C 23 


1919 


2R.70 


8980 


2 


260 Mere. 


Friedrichshafen G 3 


1916 


28,00 


6000 


2 
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210,49 


5000 


2- 
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AuH dioBor Tafol ergibt sich, daß die Spannweite mit dem Ge- 
iiaintRt^wit'hi und mit der Motorleistung zunimmt. Man erkennt in 
dt^r aufgt^iiiollton Zahlouroiho eine Lücke, die früher teilweise durch 
dio klolntu^m Q-FlugEougt> mit 8*200 PS-Motoren ausgefüllt wurde. 
8lo t^nt^iprioht einer Motorleistung von 300 bis 400 PS und einem 
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Geweht von 2000 bis 3600 kg« Neue englische Flugzeuge und Mo- 
tore scheinen diese Lücke auszufüllen. 

Die Vergrößerung der Spannweite h bedingt ein größeres Eigen* 
gewicht, sie ist jedoch nicht ebenso von der Flügeltiefe t abhängig. Bei 
neueren Flugzeugen hat sich gezeigt, daß man mit der Spannweite bei 
Eündeckem noch gut auf ein Verhältnis t:h, Seitenverhältnis genannt, 
von 1 : 5 heruntergehen kann. Bei großen Doppeldeckern dagegen 
haben sich selbst theoretisch noch nicht zu ungünstige Seitenverhält- 
nisse von 1 : 7 weniger bewahrt Großflugzeuge mit einem Seiten- 
veriiältnis von 1 : 10 und mehr hatten die besten Ergebnisse. 

Es wt dabei auch zu bedenken, daß ein größeres Seitenverhältnis t:b 
immer eine kleinere Flügeltiefe nnd damit ein geringeres Wandern des 
Drockmittelpanktes bedingt. 

Auch andere Gesichtspunkte können von ausschlaggebender Be- 
deutung für die Wahl der Hauptabmessungen sein. Die Möglichkeit des 
Bahntransportes beschränkt die Flügeltiefe auf etwa 3,40 m. Da- 
bei muß die Flügelfläche aber schon einzeln, schräg in den Bahnwagen 
gestellt werden. Bei Riesenflugzeugen hat man sich deshalb in Deutsch- 
land von vornherein entschlossen, die Möglichkeit des Bahntransportes 
nicht vorzusehen und Überführungen stets durch die Luft vorzunehmen. 

Vom statischen Gesichtspunkte aus ist die Vergrößerung 
der Spannweite ungünstig. Ausgeführte Beispiele der folgenden Tafel 46 
zeigen, daß dabei die Fachwerkhöhe h nicht in gleicher Weise wie die 
Spannweite b zunimmt. Für kleine C-Flugzeuge ist im Mittel 6^:^^=6,6; 
für große G-Fiugzeuge: b^:h^^ 10,0, 

Damit ergibt sich die Stabkraft 8 im Holm bei Flugzeugmitte, 
wenn man die Momentengleichung für einen Knotenpunkt aufstellt 
und einen Schnitt nach Ritter führt: 



■©■ 



P 
S =^ = —1^ (106) 

in fit 

Nehmen wir eine Vergrößerung der Spannweite auf das Doppelte an, wie 

sie etwa den Verhältnissen der Zweisitzer- und Groß-Flugzeuge von 11 

und 22 m Spannweite entspricht, so wird das Verhältnis für die Stab- 

krafte innen: , o 

P'K 

5c 2»fe,-4 _ V-^y _ 6,6-1 _6,6_ 1 
So~ 1>V ~*c'V"" ^^'^ ~20~ 3' 

d. h. bei ausgeführten mittleren Verhältnissen ist die Stabkraft beim 
Groß-Flugzeug etwa dreimal so groß wie bei einem Zweisitzer-Flugzeug 
mit der Hälfte der Spannweite. 
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Ändert man jedoch die Spannweite allein und behalt den 
abstand bei, so wären die Kräfte viermal so groB entsprechend dem 
Quadrat der doppelten Spannweite. Bei einer entsprechend gleichen 
Veränderung der Fachwerkshöhe wären die Kräfte nur doppelt so 
groB. Man sieht also, daB bei bewährten Flugzeugen gerade der 
Mittelweg eingeschlagen ist. 

Der EinfluB der VergröBerung der Spannweite ist für die Festig- 
keit ein doppelter. Auf der einen Seite wird durch das gröSere 
Gesamtmoment der Luftkräfte am AuBenflügel die Langskraft S im 
Holm TergröBert. Gleichzeitig werden aber auch die Knicklangen 
der einzelnen Holmfelder gröfier, wenn man nicht neue Stiele an- 
ordnen will, die im gleichen Sinne ungünstig wirken. 



Beispiel: 

In dem schon Öfters zu Vergleichen herangezogenen Zweistieler der Nor- 
malbereohnong der Flngzeagmeisterei sei die Spannweite oben am 12 v. H. 
Ton 600 auf 672 om erhöht, um dieselbe Flfigdflaohe wie Yorher beimbehalten. 
wild gleichseitig die Flügeltiefe von 180 om aof 160 om verkleinert. 

Es ergöhea sioh dann für die 
Systemlängen und die Lage der 
Holme folgende Abmessangeii (TgL 
auch Fig. 52 und Seite 52 and 130) : 

fßOcm 





Fig. 69 a. 



Fig. 69 b. 



Unter Beibehaltung der Staffelung werden die Diagonallängen: 

d^ = ^69000 =263 om 

d^ = }pmm = 847 cm 

Die Qaerbelastungen werden im A-Fall bei den längeren Flügeln 

P0, = l,22 kg/cm (gegenüber früher 1,41 kg/cm) 
Po» =1,22 » ( n n 1,41 „ ) 

p^,= l,00 » ( n n 1,15 n ) 

Ptih = 1»00 » ( » n 1,15 » ) 



Da die Knotenlasten sioh gegenüber dem ursprünglichen System bei der 
selben Flügelfläche und den gemachten Annahmen nicht oder nur ganz an- 
wesentlich ändern (die Belastungsfläche eines jeden ELnotens bleibt etwa die 
gleiche), so bereitet die Berechnung der Stabkräfte nach den auf Seite 38 des 
ersten Teils dargelegten Formeln keine große Schwierigkeit. 



Einflofi der Spannweite der Flügel. 
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und daraus die Mittelwerte: 



^ = 692 kg, 
A. = 899 kg . 



Im folgenden sind die errechneten Stabkräfte aufgeführt und in Klam- 
mem jedesmal die ursprünglichen Werte bei der um 12 v. H. kleineren ur- 
sprünglichen Spannweite beigefügt. Wegen des großen Einflusses der Staffelung 
^viird bei geändertem Holmabstand und Staffelung die Rechnung für Vorder- 
ond Hinterholm durchgeführt. Da der A-Fall für beide Holme maßgebend ist, 
so kann die Durchführung dieses Falles hier für einen ersten Vergleich genügen. 

Es ergeben sich für den Vorderholm die Stabkräfte: 

A^' = 892 (792) kg 
^"= 492 (477) kg 
A^' =1188 (1080) kg 
A^'= 610 (687) kg 

Für den Hinterholm folgt: 
i4/ =1292 (1107) kg 
A^" = 1692 (1422) kg 
A^' = 3359 (2782) kg 
A^" = 3934 (8224) kg 

Zum genauen Vergleich der Holmgewichte sollen zunächst die 
Trägheitsmomente der Holme berechnet werden. Wir benutzen dazu 
die auf Seite 264 des zweiten Teiles abgeleitete Vianellosche 
Näherungsformel : 



und daraus die Mittelwerte: 



^, = 1492 kg, 
^ = 3647 kg. 



J=JEfd9r-\- 



M^e 



Es wird also zunächst das Euler 'sehe Trägheitsmoment berechnet 



und dann der zweite Wert für die Querbelastung 



M^-e 



hinzugefügt. 



In diesem kann die neue, kleinere Holmhöhe und die gleiche 
Bi^^nngaspannung, die in der ursprünglichen Berechnung zugrunde 
lag, verwendet werden. (Eine probeweise Anwendung dieser Vianello- 
achen Formel auf das ursprüngliche Beispiel bestätigt ihre hinreichende 
Genauigkeit.) Es ergibt sich nach dieser brauchbaren Formel: . 

Tafel 45. 



ab 



o« 



cm' 



Je-^ 



292« -692 



r 
1» 



9,86- 110000 
1,22.292«-7,1 



10-260 



=54,2 
=83,4 



230« -899 

9,86- 110000 

1,22 -280« »7,1 

10. 260 



cm* 
=43,7 

= 17,6 



om' 



292«» 1492 

9,86» 110000 

1,22»292«»5,8 

10-260 



= 116,5 
= 28,1 



280« »3647 

9,86- 110000 

1,22.230«»5,8 

10 »260 



om' 



= 172,0 
= 14,4 



»am tes' neues J «=87,6 
rsprüngliches J =(77) 



= 61,3 

(77) 



= 144,6 

(125) 



=186,4 

(125) 



Der Vorderholm a^ und a^ kann also nach dieser Berechnung mit 
demselben Trägheitsmoment und demselben Gewicht ausgeführt werden. 
Die Zunahme der Knicklänge und Knicklast hält mit der Abnahme der 
Querbelastung sich die Wage. Für den Hinterholm ergibt sich mit einem 
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dieaer Tafel nntencheidoi mch nicht sehr stark 
für daa SeitenverhaltniB. Im allgemeinen ist die 
Plägelabstand k etwa gleich, 
die Fachwerkshöhe mit der Spannweite zuninmit, 
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Bo bleibt aie im ganzen bei großen Flugzeugen doch kleiner. Bei 
zunehmender Fachwerkshöhe werden die Stiele zu lang ausfallen. 
Man muß berücksichtigen, daß nicht nur die Holme, sondern auch 
die Stiele auf Knickung beanspruchte Glieder sind, die außerdem noch 
im Liuftetrom stehen. Wie schon auf Seite 198 oben gezeigt, hat 
man für die Fachwerkshöhe einen gewissen Mittelwert gewählt, der 
die Holmkräfte wohl etwas größer werden läßt, aber andererseits 
auch die Zunahme der Knicklänge der Stiele mitberücksichtigt. 

Für einen Einstieier sind diese widerstreitenden Verhältnisse 
allgemein auf Seite 315fiF. untersucht. 

c) Verhältnis von Spannweite zu Flügeltiefe h:t, 

(Seitenverhältnis.) 

Tafel 47. 



Verhältnis 


Spannweite : Flügeltiefe 
m m 
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Diese Tafel ergibt für Alb. C 5 die größte Länge des über- 
stehenden Endes von 1,85 cm. Das größte Längenverhältnis liegt 
bei Sopwith vor. 

Als Mittelwert ergibt diese Tafel, bei der freilich meist größere 
Verhältnisse angeführt sind, 0,54 für das Verhältnis von aQia^, 

Im Grenzfalle könnte man auch völlig freitragenden Eindecker 
nach der Art von Junkers als große überstehende Flügelenden 
ansehen. 

Wenn das überstehende Ende wie bei Albatros D V und Bröguet 
Bombenflugzeug noch einmal durch ein Kabel abgefangen ist, wurde 
es in dieser Tafel nicht berücksichtigt. 

ß) In früheren Zeiten hat man das überstehende Ende unten 
oft deshalb klein ausgeführt, weil es bei einer schlechten Landung 
durch Aufschlagen auf den Boden brechen konnte. 

Dadurch, daß in neuerer Zeit, hauptsächlich von Fokker und 
Junkers, Dessau, wesentlich dickere Profile mit Erfolg als Flügel- 
profile verwendet wurden, ergab sich die Möglichkeit, auch die über- 
stehenden freitragenden Enden der Holme zu vergrößern. Im Innern 
des dicken Profils kann der Holm wieder in ein Fachwerk aufgelöst 
und deshalb verhältnismäßig leichter werden (vgl. die Anordnung 
von Siemens auf Seite 278 und Fig. 116). 

Man verlangt jetzt durchgehend eine Festigkeitsberechnung der 
überstehenden Enden selbst mit gleichmäßig verteilter Last. Früher 
war wie bei der Gesamtzellenberechnung eine trapezförmige Last- 
abnahme auf ein Drittel oder die Hälfte der gleichmäßig verteilten 
Last nach außen zu gestattet. — In der Tat können bei Querruder- 
ausschlagen starke tTberbeanspruchungen vorkommen. 

Von besonderer Bedeutung bei der Bemessung von freitragenden 
Flügelenden ist die Größe der Durchbiegung, die man zulassen 
will. Nach der schon in der „Hütte^ (22. Auflage, Seite 449) an- 
g^ebenen Formel ist die zur Konstruktion notwendige Holmhöhe h 
bestimmt^ sobald man die zulässige Biegungsspannung 4;^, die Elasti- 
zitätszahl E und die zulässige Durchbiegung f am Holmende fest- 
gelegt hat. Statt der Durchbiegung selbst kann man besser das 

f 5 1 

Verhältnis y annehmen und dabei Werte von etwa — r- zulassen. 
l 100 

Die Formel lautet bei gleichmäßiger Belastung; 

r=l1j • • • (107) 

oder 

- 1 fc».Z* 
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an Stelle des Rechtecks ersibt sich statt 



Attsdrack be<cit fnr Hoix und Stahl ähnliche Durch- 



hMpmgeD. dft aui for 



and für Stahl 


k^ 700 7 
1: 100000 1000 

t^ 15000 7 




£ 2150000 1000 



aBnehmen kann. Wesm im aDgemeiiien bei Stahliohrholmen grofiere 
Dmehhiegiingen der Flägd beobachtet wmd^i, so hat das seinen 
(ännd nur darin, daß bei der Va^randinig Ton Stahl für Holme meist 
eine genngere KoostniktiGndiöhe benatzt wmde. 

Ordnet man an grofies äbenstehendes Ende an, so muß der 
Steifigkeit des Flngek der gröfite Wert beigemessen werden. Ist 
der Flögd weniger steil so wird aidi beim AosBchlagen des Qner- 
roders der ganze Flogel in sich derart verdrehen, daß gerade die 
entgegeogeselzte aerodynamisdie Wiikong dntritt, wie diejenige, 
welche das Quemder for sich allein herrotgemfen hatte. Das Quer- 
mder wirkt in diesen FaDe zosammen mit dem Flägel etwa in der 
g^dien Weiae wie der Flettnersche Aosgieidi eines Steuerorganes. 

Um aof nicht za große Holmgewidite zn kommen, wird man 
den Hohn aoßen ak K^per gleicher Festigkeit aach in bezug auf 
die Höhe zolaofen lassen. Es liegt in dieseift Fall nahe, nicht über- 
all dieselbe Rippe za verwenden, sondom die Rippenhohe bis za 
einer gewiss^i Stärite den verschiedenen Holmhöhen anzapaasen. Man 
hat dann nicht mehr den gew<dmten Vorteil der Anfertigung von 
nur gleichen Rippen. Das Ergebnis kann jedoch günstiger sein. 

Znsammenfassend kann man größere überstdiende Enden nur 
empfehlen. Wie die Reihe der nennen freitragenden Ilagzeage zeigt» 
ist es heute mögliclu die reine Bi^;ung ohne zu großen Material- 
aufwand aufzunehmen. Je größer das überst^^ide Ende ist, desto 
kleiner wird die Knicklänge des Holmfeldes. Außerdem ist ein großes 
Stützenmoment über dem Stiel zur Entlastung des Feldmomentee 
meist nicht unerwünscht. — 

2. EinlliiB des Hahnahrtandwi, 

a) Die wagrechten Ejafte, die auf den Flügel wirken, sind im 
Vergleich zu den senkrechten klein. Infolgedessen wird auch die 
Änderung des Holmabstandes im Flügel zunächst ohne größeren 
Einfluß sein. 
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Die auf Seite 38 des ersten Teiles angeschriebenen allgemeinen 
Formeln des Zweistielers sollen für eine Änderung der Holment- 
femung s untersucht werden. 

Im A-Fall ergibt sich: 

Die Hauptdiagonalen, die Gegendiagonalen, die Fiügelstiele und 
die Kräfte in den Innenstielen sind von der Holmentfemung im all- 
gemeinen unabhängig. Die Innendiagonalen c werden bei größerem 
Holmabstand etwas weniger belastet. Ihre Beanspruchungen sind im 



allffemeinen dem Wert: .^ 



=14+' 



proportional} nehmen also nicht in der gleichen Weise ab, wie der 
fiolmabstand s zunimmt. 

Die Holmkräfte werden bei der Verkleinerung des Holmabstandes 
um etwas kleiner. Der Beitrag der wagrechten Lasten spielt jedoch 
nur bei Staffelung eine Rolle. Es macht also hier die Änderung des 
Holmabstandes nur wenig aus. 

Im B-Fall sind die Verhältnisse etwas weniger übersichtlich. 
Hier spricht auch die statisch unbestimmte Größe X^ im Tiefenkreuz 
mit. Durch die größere Breite des Systems ändert sich die Rich- 
tung des Tiefenkreuzkabels und damit der Anteil der senkrechten 
und wagrechten Teilkräfte. Da sich aber außerdem die Längen der 
Innendiagonalen vergrößern, so werden unter sonst gleichen Verhält- 
nissen die Beiträge der Innenkabel zu den Elastizitätsgleichungen 
größer. Man folgt jedoch mehr den tatsächlichen Verhältnissen, wenn 
man, wie schon im ersten Teil, Seite 84, erwähnt, die Innendiagonale 
gegen die Steifigkeit der Rippen vollkommen vernachlässigt. Der Bei* 
trag der Haupttragkabel nimmt dagegen ab, so daß im ganzen der Wert 
der statisch Unbestimmten sich kaum ändert. Eine für das Normal- 
beispiel der Flugzeugmeisterei durchgeführte Vergleichsrechnung ergab 
für eine Änderung von 12,5®/o auf kg genau den gleichen Zahlen wert für 
X^. Daher gelten auch für den B-Fall die gleichen, dargelegten Ände- 
rungen der Stabspannungen mit der Holmentfemung wie im A-Fall. 

Für den C-Fall, in dem wegen der Torsion die größere Holm- 
entfemung schon einige Bedeutung hat, wollen wir ein Beispiel 
durchrechnen. 

Wir legen das mehrfach (vgl. Seite 52 und Seite 81) zu zahlenmäßigen Ver- 
gleichen herangezogene Normalbeispiel der Flugzeugmeisterei für einen Zwei- 
Btieler zugrunde. Der Holmabstand, der ursprünglich 80 cm betrug, soll um 
10 cm auf 90 cm vergrößert werden. Dies ist eine Änderung um 12,5 v. H., die 
im Rahmen des Systems und der Flügeltiefe noch gut ausführbar erscheint. 

Zunächst soll X« berechnet werden. Wir ermitteln die einzelnen Summen- 
glieder und stellen ihnen in Klammern die Werte der ursprünglichen Rechnung 
gegenüber. 
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Fig. 71. 
Die in Fig. 71 eingetragenen Stäbe haben dann folgende Langen: 



• = 90 cm (80 om) 

Ci = c, = Cj = ©4 =158,1 cm (152,6) 
C5 = 179,8 cm (172,2) 
Cg = Cg = 134,2 om (128,1) 
^1=^6 = 184,5 cm (182,5) 
1:^ = 0,00542 (0,00548) 
d, = 828,2 cm 
d, = 242,7 om 
fi = 320,2 om 
f^ = 273,5 cm 



-Fem« 

= 0,0491 
= 0,0962 
= 0,0962 
= 0,0336 

= 0,0687 
= 0,0687 
= 0,0687 
= 0,100 



r^^^ ^1. 



a = 

a = 1840 (1773) 
a = 1070 (1028) 
a= 786 (750) 
(X = 5110 (5060) 

a = 4440(4440) 
a = 2250 (2250) 
a = 4440(4440) 
a = 3712 (8712) 



Mit diesen Hilfswerten errechnet man die SammengröBen der Elastizit-itB- 
gleichung. (Vergleiche auch Seite 56, 81 und Seite 91.) 

Tafel 49. 



Stab 


So 


8. 


8, 


a 


^m»cu 


^m^h 


S.k 


^,t 


6.. 




1302 

1802 

309 

309 

548 

548 

2160 

1914 

749 

847 

847 


1,735 
1,735 
0,857 
0,857 
0,857 
0,857 
1,516 
1,315 
0,972 
0,727 
0,727 
1,000 


1,516 
1,315 
0,972 
0,727 
0,727 

1,000 


4440 
4440 
1840 
1840 
1840 
1840 
3712 
2250 
1070 
785 
786 
5110 
5110 


4-10030 
4-10030 
4- 488 
4- 488 
+ 867 
4- 867 
4-12160 
4- 5663 
- 779 
4- 485 
4- 485 


4-12160 
4- 5663 
- 779 
4- 485 

4- 485 


8445 

3890 

1011 

415 

415 


8445 

3891 

1010 

415 

415 

5110 


13365 
13365 

1 5404 

8445 
3890 
1011 
415 
415 
5110 








Sumi 


ines= 


38830. 10« 


18014. 10» 


14176 


19286 


51419 



Die statisch unbestimmte Größe ergibt sich nun bei zwei statisch Unbe- 
stimmten nach der Formel 



^.= 



^•«*^** — ^«»* 
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Setzt man die errechneten Zahlenwerte ein, so folgt 

748856 — 255334 493500 



Xa = 



991,6 — 200,93 "" 790,7 



624,1 kg 



gegenüber 628,8 kg in dem ursprünglichen System. 

Die ursprünglichen Zahlenwerte waren dabei die Summen: 



^„. = 38985 
a«» = 17927 
da» =13992 
dtk = 19052 
^.„=51358 



10» 
10« 



Die Kraft im Tiefenkreuzkabel ist also rechnungsmäßig um 4,7 kg kleiner. 
Eine Verkleinerung ist dnerseits zu erwarten. Das Raumfaohwerk muß durch 
den gröfieren Holmabstand schon etwas steifer werden. Andererseite ist aber 
die Änderung derartig klein, daß es sich nicht verlohnt, in ähnlichen Fällen 
eine neue Rechnung aufzustellen. — Die Momentenmethode von Seite 47 hätte 
in einfacher Weise zu dem gleichen Ergebnis geführt. •— 



b) YorhältiiiB TOn Flftehenabstand h zu Holmabstand s im FIfigel 

Tafel 50. 



Flugzeug 


h:8 


Einzelwerte in m 

h 8 


Sopwith Zweisitzer 


1,44 


1,34 :0,93 


Roland D II 


1,61 


1,34 : 0,838 


S. S. W. R 8 


1,63 


4,90 :3,00 


Brauet B 


1,73 


1,73 :1,00 


Caproni G Zweidecker 


1,76 


2,30 :1,30 


Halberstadt G 8 


1,76 


1,554 : 0,884 


Staaken R 


1,77 


4,40 :2,48 


8. S. W. L 1 


1,82 


2,73 :1,52 


Halb.G.L.a I 


1,88 


1,42 : 0,775 


Sopwith Dolphin 
D. F. W. R n 


1,87 


1,30 : 0,695 


1,87 


4,30 :2,30 


S. E. V. a 


1,94 


1,38 :0,71 


de Havüland 4 


1,96 


1,80 :0,92 


Handle V Page 


2,04 


3,44 : 1,685 


Ru. G2 


2,08 


2,50 :1,20 


Fdh. G ni 


2,10 


2,10 :1,00 


Spad Sil 


2,15 


1,335 : 0,622 


A. R. (franz.) 


2,15 


1,92 :0,90 


A. E. G. G m 


2,23 


2,45 :1,10 


Alb. 5 


2,29 


1,83 :0,80 


Ago 04 


2,30 


1,73 :0,75 


Ru. 04 


2,44 


1,83 :0,75 


Ru. 08 


2,58 


1,90 :0,75 


Ru. 10 


2,72 


1,70 : 0,625 


S. 8. W. D 4 


2,82 


1.38 :0,47 
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In dieser Tafel sind bei 7-Form der Flügel Mittelwerte für den 
Flügelabstand h und ebenso Mittelwerte für verschiedene Holm- 
abstände s oben und unten eingeführt. Das Maß his ist für den 
statischen Aufbau besonders wichtig. Nicht durch die Flügeltiefe, 
sondern durch die Holme und durch ihren Abstand und ihre Ent- 
fernung voneinander ist das statische Gebilde des Prismenfachwerks 
einer Flugzeugzelle festgelegt. 



e) Verhältnis der Größe des Obeiflügels zu der des Unteiflflgds. 

In diesem Punkte bedingen im allgemeinen die aero- 
dynamischen und statischen Forderungen entgegengesetzte Ver- 
hältnisse. 

Aerodynamisch ist der Doppeidecker mit geringer Flügelfläche 
unten günstig. Er wird inmier günstiger, je mehr er sich dadurch 
dem Eindecker nähert. 

Vom statischen Standpunkt aus ist es wegen des großen 
Momentes im C-Fall (Sturzflug) erwünscht, eine möglichst große 
Holmentfernung besonders im Unterflügel zu besitzen. Je größer 
die Flügeltiefe ist, desto weiter werden bei sonst ähnlichen 
Verhältnissen in der normalen Zelle die Holme auseinander- 
liegen und desto geringere Kräfte werden in den Gurten, 
d. h. in den Holmen der wagrechten Fachwerkscheibe , die 
dann eine größere Konstruktionshöhe haben, auftreten. Es ist 
jedoch auch möglich, durch eine Stimverspannung außerhalb 
des Flügels die nötige größere Konstruktionshöhe zu ge- 
winnen. 

Zum Ausgleich der beiden entgegenstehenden Verhältnisse hat 
man deshalb bei einer Reihe bewährter Flugzeuge Ober- und Unter- 
flügel gleich tief gebaut. 

Auf andere Weise kommt beispielsweise der Spad dea 
Forderungen nach größerem Holmabstand unten nach. Trots- 
dem seine Flügeltiefe unten um 100 mm kleiner ist wie oben, 
ist der Holmabstand unten dennoch 155 mm größer wie 
oben. Diese Lösung der widerstreitenden statischen und aero- 
dynamischen Verhältnisse erscheint wohl als die beste, da es 
leichter sein dürfte, für den Unterflügel eine andere Profilform 
zu finden, die noch weit genug hinten genügend Höhe ffir den 
Hinterholm besitzt. Gerade in diesem Punkte, der Zuordnung 
verschiedener Ober- und ünterflügelprofile, bleibt heute noch vid 
zu tun übrig. 



1 1 



Einfluß der Faohwerkahöhe h. (FlügelabBtand.) 

Tafel 61. 
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Thältnis 


Fläohe oben: Fläche unten 


Flugteog 


1,06 


44,8 :41,7 m« 


Friedriohshafen G III 


1,06 


11,8 :11,0 n 


S. E. V. a 


1,12 


7,83: 6,98 n 


S. 8. W. D 4 


1,17 


21,1 :18,0 » 


Halb. C 8 


1,18 


26,4 : 22,36 n 


Br^guet Bombenfl. 


1,20 


37,7 :31,2 n 


A.E.G.GIH u. GIV 


1.21 


16,3 :13,5 n 


Spad Zweisitzer 


1,22 


41,18:34,38 » 


Rumpier G 2 


1,28 


19,5 : 15,85 n 


Rnmpler C 8 


1,235 


23,7 :19,2 n 


L.V.G. 5 


1,325 


17,1 :12,9 n 


Ualb. G L 2 


1,35 


10,4 : 7,7 » 


Hanriot 


1,48 


20,1 :13,5 » 


Rumpier C 4 


2,11 


10,86: 4,92 » 


Nieuport 27 



i Wasserflugzeugen mit 'dem Widerstand von zwei Schwim- 
iten können die aerodynamischen Verhältnisse anders liegen 
e recht große untere Flügelfläche bei kleiner oberen Fläche 
^tig erscheinen lassen. 

rch die Anordnung von Schwimmern und Schwimmerstreben 
r Schwerpunkt des schädlichen Widerstandes tiefer wie bei 
odflugzeugen. 

dieser Richtung angestellte neue Versuche mit großen Flug- 
hatten günstige Ergebnisse für ein umgekehrtes Flächenver- 



/ 



/ 



_5 



3. Einfloß der Fachwerkshöhe h, (Flügelabstand.) 

Die Änderung der Fachwerkshöhe ist allgemein von größerem 
Einfloß auf die Stabkräfte. 

Die senkrechten Kräfte haben einen wesentlich größeren An- 
teil an der Zellenbelastung wie die wagrechten Kräfte, deshalb 
hat auch die Änderung der Fachwerkshöhe eine größere Be- 
deutung wie die Änderung des Holmabstandes. Die Änderung der 
Fachwerkshöhe besteht statisch betrachtet im wesentlichen darin, 
daß auf der einen Seite die Längskräfte in den Holmen kleiner 
werden und daß dafür auf der anderen Seite die Ejiicklängen 
der Stiele zunehmen. Es muß demnach untersucht werden, um 
wieviel diese beiden Änderungen auf die Gesamtgewichte der Holme 
und Stiele einwirken. Da das Verhältnis von Fachwerkshöhe zur 
Flächentiefe im Mittel gleich 1 ist, so genügt es, wenn wir in 

Ttn Griet» FlogMogitetik. 14 



210 



Einzeltefle und Emzelanordnnngen des FlagzengB. 



dem Normalbeispiel der Flugzeugmeisterei für den Zweistieier die 
drei Fälle untersuchen: 

a) h:i = Ofib d. hu Ä=153cm, 
h) h:t=iflO n Ä = 180cm, 
c) A:f=l,16 n A = 207 cm in unserem Beispiel. 

Aus den allgemeinen Formeln von Beite 3 7 ff. des ersten Teiles 
ergibt sich, daß samtliche Holmkraite im A-Fall der Fachweikskohe k 
umgekehrt proportional sind. Wir können deshalb, um Raum zu 
sparen, aus den im Normalbeispiel nut h = t berechneten Werten 
folgende Stabkräfte der Oberholme sofort anschreiben. 

Tafel 52. 



Stab 



A, 

t 

A 



Ä:^ = 0,85 



980 kg 
1270 » 
1680 n 
8800 n 



Ä:*=1,00 



792 kg 
1080 n 
1422 n 
8224 I* 



h:t=l,lh 



690 kg 

940 7» 
1240 n 
2800 n 



Die Holmgewichte wollen wir wiederum nach der genäherten 
Vianelloschen Gleichung Seite 264 berechnen. Da die Querbelastung 
und die Feldweite sich lüer nicht ändert, so ist der zweite Beitrag zu 

dem Trägheitsmoment: M^-— in allen drei Fällen derselbe. Das 

wirkliche Trägheitsmoment, das bei derselben Größtspannung not- 
wendig ist, wird gewonnen, indem man diesen in dem Normalbeispiel 
berechneten gleichbleibenden Wert zu den verschiedenen Eulerschen 
Trägheitsmomenten hinzuzählt (vgl Seite 199 und 264). 

Die Trägheitsmomente werden dann für die verschiedenen Fälle: 

Tafel 63. 



Stab 



Ä:* = 0,85 
J^-^Mq — = Jörn* 



Ä:«=1,00 
Jjy -f- JfJ, — = Jörn* 



Jg -j- Mq —=:Jem* 



A, 



58,0 + 27,2= 85,2 

46,9 + 37,7= 84,6 

104 +17,4 = 121,4 

140 + 6,1 = 146,1 



49,8 + 27,2= 77 

89,8 + 37,7= 77 

88,6 + 17,4=106 

118,9+ 6,1 = 125 



42,9 + 27,2= 70,1 

84,6 + 87,7= 72,3 

77,2 + 17,4= 94,6 

108 + 6,1 = 109,1 



Benutzen wir wiederum die auf Seite 276 des IL Teiles darge- 
legten Gleichungen für die Holmgewichte, so ergibt sich für Vorder- 
und Hinterholm oben: 



Einfluß der Fachwerkfihöhe h. (Flügelabstand.) 

Tafel 54. 
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J, 


2,74 kg 


2,59 kg 


2,47 kg 


A. 


2,10 r, 


1,99 n 


1,92 n 


A 


8,88 » 


8,58 n 


8,46 n 


A 


8,38 n 


3,04 » 


2,80 n 



und ein Gesamtgewicht für die Oberholme: 

12,10 kg, 11,20 kg, 10,65 kg. 

Nehmen wir der Einfachheit halber an, daß die Unterholme sich in dem- 
selben Verhältnis ändern, so wird das ganze Holmgewicht verdoppelt, zu: 

24,20 kg 22,40 kg 21,30 kg . 

Das Gewicht der Stiele ergibt sich aus dem Normalbeispiel 
bei einer Stiellänge / von 

Ä:< = 0,85 h:t=lflO Ä:<=1,15 

• = 151cm, 176 cm, 203 cm, 

indem man die Trägheitsmomente der Stiele und ihr Gewicht O nach 
Gleichung 122a Seite 260 errechnet. 

Tafel 55. 





hlt 


= 0,85 
G kg/om 


h:t 
Jona* 


— 1,00 
G kg/cm 


hii 
Jcm* 


— 1,15 
G kg/om 


1 


0,736 
0,565 
1,075 
1,100 

2G 


0,0123 
0,0113 
0,0139 
0,0141 

^ = 0,0516 


1,000 
0,767 
1,466 
1,492 

HG 


0,0186 
0,0124 
0,0155 
0,0157 

} — 0,0572 


1,38 
1,02 
1,94 
1,99 

SC 


0,0150 
0,0188 
0,0170 
0,0172 

} — 0,0680 



Durch Vervielfachen mit der Stiellänge erhält man das gesamte 
Stielgewicht: 

151.0,0516 176-0,0572 203- 0,0630 

ast= 7,80 kg , = 10,1 kg , = 12,8 kg . 

Zählt man nun diese Stielgewichte zu den oben berechneten Holm- 
gewichten, so ergibt sich ein veränderliches Gesamtgewicht: 



Fall a. 


FaU b. 


Fall c. 


Oana— 7,8 


10,1 


12,8 


Otaam — 24,2 


22,4 


21,3 



ö| = 32,0kg, 32,5kg, 34,1kg. 

Es zeigt sich also, daß innerhalb des aerodynamisch günstigen Be- 
reiches die Stiele mehr an Gewicht zunehmen, als die Holme ab- 
nehmen. Berücksichtigt man außerdem, daß mit größerer Fachwerks- 

14* 



EinBnS der Fuhwerkahähe k. (FlfigeUbBtiuid ) 



n vielen der aufgefühiten Flugzeuge Bind die Leistungen all- 
bekannt. Eb wird deshalb dem Flugzeugbaoer nicht schwer 
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sein, die yorstehende Tafel 56 za werten und auf Torliegende Aufgaben 
anzuwenden. Neben dieser Tafel ist jedoch auch die Zosammen- 
steUong der SeitenverhaltniBse Seite 201 gleichzeitig za beachten. 

Der Mittelwert von einer sehr groBen Reihe deatscher und 
anderer Flugzeuge ergibt also eine Fachwerkshöhe, die etwas 
kleiner wie die Flügeltiefe ist. 

Wie DipL-Ingenieur Roland Eisenlohr in „T. B. UI'', Seite 251, 
hervorhebt, geben in vielen Fällen konstruktive Gesichtspunkte den 
Ausschlag. SoU z. B. der Oberflügel etwa in Augenhöhe liegen, so 
ist damit der Flügelabstand ungeKhr gegeben. Es wird dann nur 
noch das Seitenverhältnis und das Verhältnis von Ober- zu Unter- 
flügel veränderlich und zu bestimmen sein. 

Im folgenden soll untersucht werden, wie sich eine günstigste 
Fach Werkshöhe näherungsweise bestimmen läßt. 

Für eine große Fachwerkshöhe sprechen: 

a) die geringeren gegenseitigen aerodynamischen Störungen der 
beiden Flügel ; 

b) die meist geringeren Holmgewichte. 
Gegen eine große Höhe sprechen: 

a) die größeren Widerstände von den längeren Stielen und 
Kabeln; 

b) die größeren Gewichte der längeren Stiele und ElabeL 

Der Begriff „günstigste Fachwerkshöhe^ soll genauer festgdegt 
werden. 

a) Zunächst sei die Aufgabe so gestellt: Welche Fach werkshohe 
ist die günstigste, wenn die Geschwindigkeit des Flugzeugs, dessen 
übrige Daten festliegen, in einer bestimmten Flughöhe einen Größt- 
wert erreichen soll? In der oben auf Seite 189 entwickelten allge- 
meinen Gleichung (102) ändert sich durch die Fachwerkshöhe zunächst 
der Wert d, der durch die von Prandtl angegebene Gleichung (103) 
festgelegt ist. Die von den beiden Flügeln eingeschlossene Fläche F' 
(siehe Fig. 66) wird mit der Fachwerkshöhe größer. Außerdem ändert 
sich das Gesamtgewicht O um die Beiträge der Holm-, Stiel- und Kabel- 
gewichte. Schließlich ergeben sich neue Beiwerte e oder cj' durch die 
neuen Beiträge der Stiele und KabeL Sind diese drei Größen i, O und e 
berechnet, so kann man ohne weiteres die neue G^eschwindigkeit 
finden. Es ist hier zweckmäßiger, für etwa drei verschiedene Fach- 
werkshöhen die Geschwindigkeiten unmittelbar auszurechnen, als durcli 
Differenziation die Bildung eines Kleinstwertes zu versuchen. Die 
Auflösung der Bedingungsgleichung macht meist zu große rechnerische 
Schwierigkeiten. Freilich erfordert die Geschwindigkeitsrechnung 
selbst einige Arbeit, aber derartige Rechnungen sind doch immer 
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noch wesentliob billiger als« die Ausführung und der Versuch mit 
mehreren verschieden hohen Flugzeugzellen. 

ß) Wenn diejenige Fachwerkshöhe gesucht ist, die eine größte 
Gipfelhöhe für ein gegebenes Flugzeug liefert, so geht man in der 
gleichen Weise vor. 

c • 
Die Werte O und -^ ändern sich in der Gleichung 100 für die 

Gipfelhöhe. Der Wert von d ist wieder schnell nach der Formel 
von Prandtl zu berechnen. Welche Gewichtsänderungen die Stiele 
und Elabel etwa bedingen, kann man vergleichsweise aus den ähn- 
lichen Rechnungen auf Seite 261 und 323 ersehen. 

Man wird am schnellsten so vorgehen, daß man etwa ein Ver- 
hältnis von h:t = 0,85, 1,00 und 1,15 zugrunde legt und für diese drei 
Werte die ganze Rechnung in jedem Falle ausführt. Dadurch, daß 
Seitenverhältnis und Flügelfläche unverändert bleiben, ist der Umfang 
dieser Rechnung einigermaßen begrenzt. — y^ f/i / 



4. Die FlSehenbelastung. 

In den meisten Fällen ist die Flächenbelastung mit der Ausgangs- 
punkt für die Bestimmung der Flügelgröße und damit auch für die 
Größe und für die Verhältnisse des Fachwerks. Auf eine Wieder- 
gabe der einzelnen Flächenbelastimgen bei den bewährten Kriegs- 
flugzeugen wollen wir verzichten, da sich diese Verhältnisse bei den 
Flugzeugen des Friedens von Fall zu Fall wohl ändern werden. 
Dr. Everling hat in seiner Abhandlung: „Über die Vergrößerung 
der Flugzeuge^, „T. B.^ II, eine recht gute und umfassende Zusammen- 
stellung gegeben. Die Werte sind jedoch wegen der Unsicherheit 
in der Annahme der Nutzlast immer etwas schwankend. Auch könnte 
sich das englische Vorgehen empfehlen, nur die Hälfte der Quer- 
ruderfläche bei der Berechnung der Flächenbelastung mit in Rech- 
nung zu setzen. 

Im allgemeinen ist man im Laufe der Zeit mit der Wahl der 
Flächenbelastung immer weiter heraufgegangen und hat oft die 
größere Landegeschwindigkeit in Kauf genommen. 

Für Doppeldecker gilt heute: 

Kleinstwert für Sopwith Einsitzer, 90 PS le Rohne . 23,4 kg/m* 

Mittelwert n voll seefähige Wasserflugzeuge ... 31 n 

n n beschränkt seefähige Wasserflugzeuge 38 » 

n n schwerbelastete Landflugzeuge ... 42 n 

rt tt normale Landflugzeuge 47 » 

Größtwert nach Dr. Everling O.k. 200 Benz .... 59 n 
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Die Wahl der Einheitsbelastung ist zunächst von dem 
Flngzeugsystem abhängig. Wegen der gegenseitigen Beeinflaasung 
der Flügel muß man bei einem Doppeldecker die Flächen- 
belastung geringer annehmen als bei einem Eindecker, um 
das gewählte Flügelprofil in einer gleich günstigsten Anstellung 
auszunutzen. Bei einem Mehrdecker werden sich die aero- 
dynamischen Verhältnisse noch ungünstiger gestalten, dL h. die 
Flächenbelastung muß noch kleiner angenommen werden. 

Soweit die Verhältnisse voneinander unabhängig sind, kann 
man sagen: 

Die Wahl einer bestimmten Flächenbelastung legt unter sonst 
gleichen Umständen einen bestimmten Auftriebsbeiwert c^ für 
den Flug fest. Die größere Flächenbelastung bedingt dann 
einen größeren Auftriebsbeiwert c^. Im allgemeinen wird dadurch 
mit größerem Auftriebsbeiwert auch der Widerstand der Flügel 
größer. 

Die Geschwindigkeit des wagrechten Fluges nimmt mit der 
Flächenbelastung nach Gleichung (102) zu. Aber auch die kleinst- 
mögliche Geschwindigkeit, d. h. die Landegeschwindigkeit, wächst mit 
zunehmender Flächenbelastung. Mit der Forderung einer gewissen 
Landegeschwindigkeit ist somit die Grenze für die größte 
Flächenbelastung nach obenhin gegeben. Die Gipfelhöhe und die 
Steigleistung nehmen mit zunehmender Flächenbelastung nach Glei- 
chung (100) ab. 

In welchem Maß die Flächenbelastung unter sonst gleichen 
Verhältnissen die Steigleistung und die wagrechte Geschwindigkdt 
des Flugzeugs beeinflußt, soll folgendes Beispiel zeigen. 

Wir legen wiederum das schon früher (s. Seite 191 und Seite 285) be- 
trachtete Wasserflugzeug zugrunde. Obwohl wir eine Änderung der Flächen- 
belastung betrachten wollen und in der Gleichung für die Gipfelhohe: 



17=7280 log 



c» 



358. ■ 



\nJ 'f. 



die Flächenbelastung G:F unmittelbar vorkommt, wollen wir trotsdem die 
Änderung der Flächenbelastung durch eine Änderung der Fläche selbst er- 
reichen. In dem zweiten folgenden Vergleich für die Geschwindigkeit käme 
nämlich eine direkte Änderung der Flächenbelastung tatsächlich nur einer 
Gewichtsänderung gleich. 

(Man könnte die oben angeschriebene Formel nach F auflösen. Es 
ist jedoch einfacher, verschiedene Werte von J^ unmittelbar in die gegebene 
Form der Gleichung einzusetzen und die zugehörige Gipfelhöhe zu er- 
rechnen.) 
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G c * 

In unserem Beispiel ergibt sich dann mit -^ = 10, 17 = 0,74, —^=34,5 

H^ 7280 • log (0,0808 • F) 
Diese Gleichung ausgewertet, liefert: 

1^= 49,0 m«, 92,4 m», 157 m«, 281m«, 

H=^ 650 m , 3290 m , 5000 m , 6820 m . 

Diese Ergebnisse sind in untenstehender Fig. 72 dargestellt. 



Einflnß der Flügelgröße auf die Geschwindigkeit. 

Wir legen die auf Seite 189 benutzte Formel zugrunde. Würden, 
wir die Flächenbelastung als Unbekannte ansehen, so ergäbe sich, da 
das Gewicht nur in der Verbindung mit F= x als Flächenbelastung 
auftritt, die Fläche aber noch einmal zusammen mit der Motor- 
leistung vorkommt, eine Abhängigkeit, die nichts anderes als eine 
Änderung des Gewichtes bei gleichbleibender Fläche darstellt. Wir 
wollen also die Fläche x ändern und außer der Geschwindigkeit v 
alle übrigen Größen als unveränderliche Werte annehmen. Es folgt 
dann aus (102): 

^y x^^ «R.y X \yj 9J x^r ^ 

oder 



.9 



..._.(!»^«...+._ü4^..)+«..M'(l±£.^_„ 



oder in unserem Beispiel die Fläche selbst unter Verwendung der 
oben angesohriebenen Zahlen: 

ar=-?^[967.t;4- 97600] +y(967.i; + 97 500)«— 11460000-1;* 

Diese Gleichung werten wir tabellarisch aus, indem wir zu bestimmten 
Geschwindigkeiten die zugehörigen Flächen suchen. 
Es ergibt sich: 

t;= 25 30 35 40 m/sec, 

F=a; = 281 157 . 92,4 49,0 m^ 

Beide Ergebnisse sind in Fig. 72 dargestellt. 
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fOOrn* 



^oom^t , , '- . Einer Gipfelhöhe H=0 

entspricht die größte Geschwin- 
digkeit. Die beiden Maßstäbe 
für die Geschwindigkeiten und 
die Gipfelhöhen sind so ge- 
wählt, daß die Anfangs- und 
Endpunkte zusammenfallen, um 
den ähnlichen Verlauf beider 
Kurven besser vergleichen zu 
können. 

Es ist gegebenenfalls mög- 
lich, die verschiedenen Flächen- 
größen, die für große Geschwin- 
digkeit einerseits und für ge- 
ringe Landegeschwindigkeit auf 
der anderen Seite günstig sind, 
dadurch auszunutzen, daß man 
ein klappbares Flug- 
zeug anordnet, bei dem 
der Flächeninhalt der Flügel 
durch Überdecken während 
des Fluges verändert werden 
kann. 
Bis jetzt haben Bedenken wegen der Ausführung der be- 
weglichen Teile im Weg gestanden, die sich aber besonders bei 
einem Wasserflugzeug mit Schwimmern beseitigen lassen. Welche 
Ergebnisse danach durch die wechselnde Flächenbelastung zu 
erwarten sind, läßt sich aus den angegebenen Formeln über- 
schläglich ermitteln. 




0S20m 3000hl ZSÜOm Om 

iinlsek Jom/sefc isn/sek *iom/S€k 
V H7 m/seA 

Fig. 72. 



Einfluß der Flächenbelastung auf das Zellengewicht. 

Dr. Everling hat in den „Technischen Berichten^, II und HI, 
an einer Reihe von Beispielen und auch allgemein dargelegt, daß 
mit zunehmender Flächenbelastung das Zellengewicht abnimmt. 

Er berücksichtigt die Anteile der einzelnen Bauglieder am 
Zell engewicht, geht von den Kräften, Flächen, Widerstands- und 
Trägheitsmomenten der einzelnen Glieder aus und errechnet das 
Flügelgewicht bei verschiedener Flächenbelastung unter der zwei- 
fachen Annahme, daß 

1. die Gesamtlast vermehrt und 

2. die Flügelfläche verkleinert wird. 
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Eb ergibt sich, wie auch die Erfahrung bestätigt, daß bei einer 
Verdoppelung der Flächenbelastung das Flächengewicht selbst um 
das 1,5 fache zunimmt, der Flügelgewichtsanteil dagegen nur das 
0,7 fache beträgt. Wenn man beispielsweise von einer Flächen- 
belastung von 25 kg/m' auf 50 kg/m' übergeht, so wächst das 
flOgelgewicht von 4 kg/m' auf 6 kg/m'. Der Gewichtsanteil der 
Flügel wird dabei von 16 auf 11 v. H. herabgesetzt. Es ist also 
^[onstig, wenn sonst keine anderen Verhältnisse im Wege stehen, 
eine etwas höhere Flächenbelastung zu wählen, weil dadurch das 
Flügelgewicht reichlich abnehmen kann. Man ist freilich nicht immer 
imstande, wegen der geforderten Tragfähigkeit oder Landegeschwin- 
digkeit eine entsprechend höhere Flächenbelastung anzuwenden^). — 



5. Einfluß der Staffelung. 

Im allgemeinen ist bei uns eine Staffelung des Oberflügels 
nach vorn üblich. Bei neueren englischen und auch bei einigen 
französischen Flugzeugen hat man vielleicht hauptsächlich, um die 
Sicht des Führers nach vom oben zu verbessern, eine Staffelung des 
Oberflügels nach hinten vorgenommen. 

Es ist nicht unsere Aufgabe, hier die aerodynamische Wirkung 
der Staffelung zu betrachten. Es hat aber zurzeit den Anschein, 
als ob der aerodynamische Vorteil einer Staffelung nach vom 
nicht allzu groß ist. Bei kleinen Verhältnissen von Flügelabstand 
zu Flügeltiefe (h : t) wird aber, wie auch Tafel 56 zeigt, die Staffelung 
öfter verwendet. 

In bezug auf die soh&dliohen Widerstände bedingt sie auch bei kreis- 
förmigen Querschnitten von Stielen und Kabeln eine Verringerung, da diese 
Querschnitte dann in einer Ellipse von dem Luft ström getroffen werden. 

Vom statischen Gesichtspunkte aus läßt sich der Einfluß der 
Staffelung auf das Kräftebild am besten an Hand der im ersten 
Teil, Seite 38, dargelegten allgemeinen Formeln für die normale 
Zelle betrachten. Die Staffelung dient hauptsächlich dazu, die Hinter- 
holmkraft zu ändern. Bei neuen und ersten Ausführungen von 
Flugzeugen mit wesentlich falscher Schwerpunktslage wird sie als 



^) Vergleicht man die Ergebnisse der Rechnung über die Flächenbelastung 
mit den bei Flugversuchen im ausgeführten großen Flugzeug gemessenen Anstell- 
winkeln, so ergibt sich öfter, daß der gemessene Anstellwinkel größer ist als 
der errechnete. Ob nun Fehler in der Versuchsanordnung die Geschwindigkeits- 
untersohiede beim Modell und beim ausgeführten Flugzeug oder die Genauig- 
keit der Modellversuche oder die Nichtberücksichtigung der Einflüsse der Luft- 
schraube und anderer Teile der Grund dafür ist, bleibt dahingestellt. 



y'j 
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einfaches und stark wirksames Mittel zur Änderung des ursprung- 
liehen Druckmittelpunktes angesehen. Da die Holmanschlüsse des 
Unterflögeis am Rumpf meist nachtraglich nur schwer yerschoben 
werden können, nimmt man oft unter Änderung des Spannturms 
und der Stielneigung den Oberflügel weiter vor oder zurück. 

Im A-Fall verschwinden beim Wegfall der Staffelung die 
Kräfte in der Diagonalverspannung des oberen Flügels. Dies 
ist von einiger Bedeutung, da im allgemeinen die Innen- 
verspannung oben gerade im A-Fall am meisten von allen Fällen 
beansprucht wird. 

Auch die Oberholme erhalten meist aus dem A-Fall die größten 
Drücke.. Für sie wirkt die Staffelung nach vom bei den Hinter- 
holmen ungünstig, bei den Vorderholmen dagegen günstig. Da aber für 
den Vorderholm mehr Konstruktionshöhe im Flügelprofil zur Ver- 
fügung steht, so ist meist die zusatzliche Belastung des Hinterholms 
trotz der Entlastung des Vorderholms als Nachteil anzusehen. Die 
Staffelung nach vom hat also im allgemeinen für den A-Fall einen 
ungünstigen Einfluß. 

Im B-Fall wird ebenfaUs der Hinterholm oben zusatzlich 
beansprucht. Trotz der entlasteten Wirkung der Tiefenkreuz- 
verspannung verbleibt in den meisten Fällen noch ein großer, 
ausschlaggebender Druck im Hinterholm, der durch die Staffelung 
noch vergrößert wird. 

Für die Holme im C-Fall ist die Staffelung im allgemeinen 
ohne größeren Einfluß, da die entsprechenden Knotenlasten vom und 
hinten einander entgegengesetzt gleich sind, so daß die weiteren aus der 
Staffelung sich ergebenden Teilkräfte gegenseitig aufgehoben werden. 

Die Staffelung bedingt meistens eine größere Änderung der 
Kräfteverteilung wie der Holmabstand und die Fachwerkshöha Ge- 
wisse Vorteile für die Festigkeit können mit der negativen Staffelung 
verbunden sein. 

Es wurde der Vorschlag gemacht, als Maß der Staffelung den Winkel 
anzusehen, den die Senkrechte mit der Verbindungslinie der vorderen I>nttel- 
punkte beider Flügel einschließt. Besonders bei Flugzeugen mit reofat Fer- 
Bohiedener Flügeltiefe oben und unten hat dieser Vorschlag seine Berechtigung. 
Da dieses Maß jedoch nicht so einfach festzustellen ist, wurde hier, wie hüher 
üblich, der Abstand der Vorderkanten beider Flügel als Staffelung e bezeichnet. 

In der folgenden Tafel 57 ist die Staffelung und das Verhältnis 
von Staffelung zu Flügelabstand, d. h. der Staffelungswinkel, für 
einige ausländische Flugzeuge angegeben. Die Vierte sind nach der 
Größe dieses Winkels geordnet. Zunächst sind größte negative Werte 
angegeben, die über Null zu den größten positiven Werten führen. 
Eine Staffelung nach' vom wurde dabei als negativ Tiezeichnet. 



EinfluB der Pfeilform. 
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Zusammenstellung von gestaffelten ausländischen 

Flugzeugen. 

Tafel 57. 



Flugzeug 


Staffelung e 
in m 


Fläohenabstand h 
in m 


e:h 


Sopwith Zweisitzer . . . 
iSopwith Einsitzer .... 
Spad Zweisitzer .... 
Martinsyde Einsitzer . . 

Spad Eänsitzer 

Bristol Fighter 

de Hayilland IV ... . 


0,72 

0,45 

0,40 

0,48 

0,80 

0,40 

0,82 

ohne Staffelung 

-0,21 

— 0,81 

-0,46 


1,84 
1,41 
1,83 
1,62 
1,15 
1,60 
1,80 
. • . • . . r . 
1,78 
1,80 
1,91 




:1,86 

:8,14 

:8,84 

;8,8 

:8,82 

;4,0 

:5,64 

: CO 


Br6guet Bombenflugzeug . 
Sopwith Doiphin .... 
A. R. (franz.) 


:8,2 

■4,2 
4,15 



6. EinfluS der Plefllorm. 

Bei den meisten neueren Flugzeugen wird keine allzu große 
Pfeilform der Flügel im ersten Entwurf vorgesehen. Die Än- 
derung der Pfeilform ist meist nur ein einfaches Mittel, um die 
Schwerpunktslage des ganzen Flugzeuges nachträglich zu verbessern. 
Die Pfeilform wird also oft erst später nach den ersten Flügen end- 
gültig festgelegt. 

Es ist deshalb notwendig, sich von vornherein über die statische 
Wirkung einer Änderung der Pfeilform oberflächlich klar zu werden. 

Es soll zunächst eine Änderung der Pfeilform als Ganzes von 
Flugzeugmitte an und dann eine Änderung der Pfeilform außen 
bei feststehendem Mittelstüok 
betrachtet werden. 

a) Wenn man den ganzen 
Flügel in Flugzeugmitte um den 
vorderen Holm unter Beibehal-"* 
tung des Spannturmes dreht, 
so ergibt sich nebenstehende! 
Fig. 73. 

Die senkrechten Knoten- 
lasten der vorderen Tragwand 
rufen dann dieselben Kräfte 
hervor wie bei dem Flugzeug 
ohne Pfeilform. Die wagreohten 
Kräfte bedingen ebenfalls die- Fig. 78. 
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■dben Stabkrifte. Der Hobnabstand / wird zwar kl«mtr, der 
Hri>elami / fnr die zageordnrten Homenteapnnkte nimmt jedoch 
in denelb^i WbIm ah. 

Der einzige Unterschied beeteht darin, d&B der Hinterholm 
am die Seite des gestrichelten Dreiecks in sedner Knicklänge kleöner 
wird (Fig. 73). 

b) Im aDgemmnen wird man jedoch den AoBenflögel s^bst 
and damit die Holmentfemang bei einer Änderung der Pfeilform 
beibehaltea Der Spaontorm maß dann geändert werden. 

In dieeem Falle bedingen bei größerer Pfeilform wagrechte wie 
senkrechte Lasten kleinere Kräfte in der Zelle hinten. Diee cx:gibt 
sich aas einer ähnUchen Betrachtung nie vorher. 

Da die Haaptstiele der Zelle im Windschatten genau 
hintereinander liegen sollen, ist es nicht mögUch, anch bei 
größerer Pfeilform die Innenstiele senkrecht zu den Holmen 
anzaordnen. Auch wird man zweckmäßig die Rippen genaa in die 
Flogrichtong legen. 

Einfloß einer teilweisen Pfeilform des Aaßenflügela. 
Bei weitgespannten Flugzengen hat die Änderung der Pfeilform 
einen recht großen Einfluß auf die Holmkräfte im Uittelfeld 
(siehe Fig. 75). 



Fig. 74. Fig. 75. 

Nimmt man als Beispiel ein Großflagzeug an, so folgt mit 
einer Längekraft von 4000 kg für die Stabkraft S innen in Flug- 
zeugmitte: 

■StoM„ = 5.(oo6«-|-äna-J (109) 

Dieser Ansdruck für Pfeilformen von 2 bis 8 Grad ausgewertet 
ergibt bei einem Holmabstand s^I,Om und I' = 3,10m, Hafie, die 
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einer Aosführang entnommen Bind: 

Sf^ = 4000 fcosa -f an «• -— j 

a==0® Ä.. = 4000kg 

a = 2° Ä. = 4300kg 

cr = 4<» Äf^ = 4570kg 

a = 6^ Ä^ = 48ö0kg 

a = S^ S^ = 5140 kg 

« 

Diese Änderung der Stabkräfte ist also bei größeren Winkeln 
der Pfeüform so betrachtlich, daß sie für die Knicksicherheit des 
mittleren Stabes wohl in Frage kommt. 

Umgekehrte Pfeilform von hinten nach vorn. 

Flügel mit umgekehrter Pfeilform, so daß die äußerste Spitze 
des Flügels weiter nach vom steht wie die Flügelwurzel am Rumpf, 
siad bis jetzt wenig ausgeführt worden. 

Die bessere Sicht der Besatzung nach vom unten und seitlich 
dürfte vor allem eine derartige Anordnung empfehlen. Die Flügel 
fassen in diesem Falle wesentlich weiter hinten am Rumpfe an. 

Modellversuche haben zwar keine aerodynamischen Nachteile 
dieser Anordnung ergeben. Ich glaube jedoch annehmen zu dürfen, 
daß sich diese Bauart nicht allgemein durchsetzen wird. 

In statischer Beziehung entspricht dieser Fall einer Änderung 
der Pfeilform des Ganzen ohne Mittelstück. — 



7. Flügelrippen. 

a) Aufbau und Beanspruchung der Rippen. 
Nach der Betrachtung der Zelle gehen wir zu den Rippen über. 

An den Flügelgewichten haben die Rippen einen bedeutenden 
Anteil. Bei nur wenigen Teilen des Flugzeuges sind die Unter- 
schiede im Materialaufwand so groß wie bei der Rippenausführung 
verschiedener Firmen. Es verlohnt sich also, die Rippen hier ein- 
gehender zu betrachten. 

Nach ihrem konstmktiven Aufbau kann man unterscheiden: 

Rippen nach dem Dreiecksystem, 
< Rippen nach dem Vierendeelsystem 
und voUwandige Rippen. 
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Der Aufbau mit steigenden und fallenden Dreiecksdiagonalen 
wird nur bei größeren Bippen, die schon eine gewisse Fachwerks- 
höhe im Flügelprofil haben, zugrunde gelegt. 

Für mittlere Verhältnisse bei einmotorigen Flugzeugen wird meist 
das System der Steifrahmen verwendet. Hierbei ist besonders zu 
beachten, daß bei dem Vierendeelträger auch an den senkrechten 
Ständern recht große Momente auftreten. Man beobachtet dann oft ein 
seitliches Einreißen des senkrechten Sperrholzrahmens oben und unten. 

Bei kleinen Bippen und bei geringer Konstruktionshöhe wird 
man immer die Bippen am leichtesten vollwandig bauen. Eb ist 
dann notwendig, das dünnste Sperrholz zu verwenden und die Knick- 
Sicherheit des Steges durch besondere Versteifungsleisten festzulegen. 

Die Knicksicherheit der ganzen Bippen seitlich und die ELiiick- 
sioherheit der Gurtungen ist in den meisten Fällen durch die Stoff- 
bespannung gewährleistet. Bei älteren Flugzeugen wurden betonders 
in England leichte Stege und Leisten senkrecht zwischen den ein- 
zelnen Bippengurten eingebaut. Diese sollten die Bippen knicksichef 
gegeneinander halten. Heute wird eine derartige Festlegung der 
Bippen wohl besser durch kreuzweis gezogene Bänder hergestellt. 

Für die Beanspruchung der Bippen ist zu beachten, daß als Be- 
lastung nicht „Gesamtgewicht weniger Flügelgewicht'' in Frage kommt 
wie für die ganze Flugzeugzelle, sondern nur „Gesamtgewicht weniger 
Stoff- und Bippengewicht". Die Gewichte der Holme, Stiele und Verspan- 
nungen müssen von den Bippen noch als Lasten mitgetragen werdea. 



Festigkeitsberechnung einer Bippe. 

In folgendem sollen für die HauptbelastungsfaUe geschlossene 
Formeln der Momente über den beiden Auflagern der Bippe an den 
Holmen und für das größte Feldmoment aufgestellt werden. Wir 
ziehen für die allgemeinen Entwicklungen das analytische Verfahren 
vor, trotzdem man auch schnell zeichnerisch zu Ergebnissen kommt. 

Dabei legen wir folgende 
Bezeichnungen zugrunde, die 
in Fig. 76 eingetragen sind. 

Die Bippenbelastung wird 
nach einem ausgleichenden 
Dreieck verteilt angenommen. 
Diese Annahme ist nach Göt- 
tinger und englischen Mes- 
sungen gerechtfertigt, wie 
Madelung und Heimann in 
„T. B." I. 3 gezeigt haben. Pig. 76. 
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Wenn wir mit Fji die auf eine Rippe im A-Fall entfallende 
Belastongsfläche bezeichnen, so ergibt sich das Stützenmoment am 
Hinterholm: . .. 

Ms = f J'-1-'^ (110) 

Am Vorderholm wird: 

«-^(-Ä) (-) 

Für das Moment an der Stelle x zwischen beiden Holmlagem 

"^- ^.-^ ["' + '7-"' -^,.-Sa>] . . . (U.) 

Durch Differenzieren ergibt sich die Stelle des Größtmomentes zu: 

^=i.3(a: + <-a-5)'-|(*-3o) = 
oder 



X 



_i + a + 6 + <.|/^^ (112a) 



Das Großtmoment selbst wird unter Benutzung von Glei- 
chung (112) zu: 

Wir wollen die gewonnenen Formeln sofort für ein einfaches 
Beispiel anwenden. 

Wenn eine Flächenbelastung ohne Stoff- und Rippengewicht von 80 kg/m*, 
eine Rippenentf emung von 30 cm, eine Rippentiefe von 2 m und eine fünffache 
Last im A-Fall zugrunde gelegt ist, so wird mit 

a=s~t = 20 cm und 6 = r^-*=120cm 

der BelastungBwert einer Rippe: 

^^=300,8.2.5 = 90kg 

Ea wird im allgemeinen genügen, um die Momentenkurve genau genug 
aufzutragen, wenn man die Stützenmomente, den Ort und den Größtwert des 
Feldmomentee und dazu noch die Lage der Momentennullpunkte bestimmt. 

Durch Einsetzen der angeschriebenen Festwerte in Gleichung (110 n. 111) 
ergeben sich die Stützenmomente an den Holmen: 

„ 90-200 /, n ,„. 

vftD Grlei, FlngMUcwtatik. 15 
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DaB andere Stützenmoment wird: 

Das gröBte Feldmoment liegt stets in dem Gebiet der Rippe, in 
dem noch keine negative Belastmig vorhanden ist. Wir' brauchen 
nur in diesem Teil das Feldmoment anzuschreiben. 
Es folgt also: 

Wenn wir mit Gb den Inhalt der negativen Belastungsfläche be- 
zeichnen, so ergibt sich aus der bereits oben erwähnten Abhandlung: 

wobei nach der oben erwähnten Abhandlung m't=FB> Dies in den 
Ausdruck für das Feldmoment eingesetzt und unter Verwendung von 
Gleichung (112) folgt: 

t:, lx-{-i — a — bf „ t—Sa ^ Sa — d 

Das Feldmoment erreicht einen Größtwert für 



= a-]-b-i-\-t>Y- 



^9t—12a — bd 

X 



27. 6 



Es nimmt dabei mit d^=— den Wert an: 

5 



FB{ßi—12a)\ 2 t/8*— 12a , ,^ J 

Das endgültige Stützenmoment für die ganze positive und negative 
Belastung wird: 

iri,-n ' - ~°.,T*'' ('"•) 

Für unser Beispiel errechnen wir znnäohst die Belaatangsfläohe des 

5 
B-FaUes sF'^ — ^B' ^^^^ Verwendung des oben bestimmten Wertes ö^ = ^ -P^ 

15* 
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und unter BerfickfflchtignDg einer 3,5 fachen Last im B-FaO gegeoäber einer 
fonffaohen Laat im A-Fall ergibt sieh: 



oder 
oder 



^i,-ö, = ^ = 68kg 

^i,(l-|)=«31« 
^, = ^ = 139 kg. 



Damit werden die Stützenmomente nach Gleichong 114: 



M -139 ^^ 
139 



= 242 kg« 



If^ = ^ (145,6 — 2,8 — 200 + 22,2 + 26,6) = S7f kg- 
Das größte Moment tritt aaf bei 



und hat den Wert 



-Afmaor == 



ar = — 60 + 200 VÖ;42 = 69,8 cm 



44,7 1360 
120-9 



_?:|9?^rä42 + 60] =1485 kg. 



Berechnung des C-Falles. 

Die Kurve der Belastungen wird im C-Fall in gleicher Weise 
wie im B-Fall durch zwei Dreiecke ausgeglichen. Die negaüre Be- 
lastungsfläche Qc ist nach der Definition des C-FaUes der podtiren 
Fo gleich (vgl. Seite 16 ff.). Es ergeben sich dann in gleicher Weise 
wie oben die Momente an der Stelle xi 



Fe 

^. = ^ 
* 3 



i^i^-f«-^] 



Das Größtmoment tritt auf bei: 

z 
Es hat den Wert: 



= a + h-t^ty- 



35 



"••* 36 L 3 r 3-6 ^ ^ ^J 



Die Stützenmomente sind: 



M.=^, (!-«-'')• 



3r 



(115a) 



M.==^^ 



(*-«)» {d-af 



;^_(^_, + ,] . . . .(U6b) 
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Auf unser Beispiel angewendet, ergibt sieh der Inhalt der Belastungs- 
fläche anter Beräoksiohtigang einer 2,5 fachen Last im C-Fall gegenüber einer 

5 fachen Last im A-Fall aus der Bedingung, daß das Moment der beiden 

2 
Belastungsflichen nach der B. L. V. von 1916: -^-t betragen soll. Wenn man 

beachtet, daß der Hebelarm der Schwerpunkte beider Belastungsdreieoke gegen- 

4 
einander dann immer :r-r-t beträgt, so folgt: 

10 

in unserem Falle: 

^^=1,2590= 112 kg 

Damit werden die Stützenmomente: 

ifB= 112.^^ = 202 kg.cm und 

M^==^ (145,6 — 5 — 200 + 40) = 725 kg- om 
Die Stelle des Großtmomentes 



x = — 60 + 200 V0;4Ö = ~ 60 + 183 = 73 cm 
und das Größtmoment selbst nach obiger Gleichung ilL^.| = 1460 kg -cm 

Vergleicht man die Ergebnisse dieser Rechnung für die 
drei Hanptbelastnngsfälle, so zeigt sich, daß das Moment am 
Vorderholm im C-Fall bei weitem das größte ist. An dem 
Hinterholm entsteht ein größtes Stützenmoment im B-FalL Die 
größten Feldmomente im B- und im C-Fall unterscheiden sich 
nicht wesentlich. 

Wir haben im Vorhergehenden deshalb allgemeine Formeln auf- 
gestellt, um den Einfluß der Holmlage, des Lastvielfachen und der 
einzelnen Belastungsfalle analytisch in den verschiedenen möglichen 
Fällen verfolgen zu können. 

Wenn wir beispielsweise die Forderung aufstellen, daß die 
größten Feldmomente im A-Fall und im C-Fall einander gleich sein 
sollen, so eigibt sich die Bedingung: 



= Fc{t-i)[-jt]/^-{a^b-t)] 
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Man erkennt, daß beide Momente gleich werden, wenn 

1. d = 3a 
und wenn 

2. Fo^Fji 

Bei einem Verhältnifl der Lastvielfaohen n von 2 zu 5 statt 2,5 in 
der oberen Gleichung von Seite 229, und einer Entfernung des 
Vorderholmes von der Stimleiste von 

da d = — = 3a sein soll, tritt also dieser Fall ein. — 
5 

Ähnliche Bedingungen für die Momente oder die Auflagerdrücke 
der verschiedenen Hauptbelastungsfälle lassen sich mit Hilfe der 
entwickelten allgemeinen Formeln leicht aufstellen. 

Wenn man aus den errechneten Biegungsmomenten den Rippen- 
querschnitt selbst bestimmt, kann man eine recht hohe zuliasige 
Spannung (bis zu 800 kg/cm* bei sehr gutem Holz) zugrunde l^en, da 
eine bleibende Formänderung, ja selbst der Bruch einzelner Rippen 
nicht den Zusammenbruch des ganzen Fachwerks unmittelbar nach 
sich zieht. 

Wie aus der vorstehenden Festigkeitsrechnung hervorgeht, sind 
dieBiegungsmomente im Mittelstück der Rippe verhältnismäßig 
groß. Um die Rippenquerschnitte diesen Verhältnissen anzupassen, 
ist es zunächst notwendig, die sonst übliche Aussparung (Kehlung) 
der Rippongurte in Rippenmitte zwischen den Holmen wegfallen zu 
lassen. Bei größeren Konstruktionen wird man sich ohne weiteres 
entschließen, die Gurtbreite der Rippen zu verändern. Bei den 
üblichen kleinen Rippen stände die Schwierigkeit der Ausführung 
in keinem Verhältnis zu dem Erfolg. Es wird zunächst genügen, 
wenn nur die Rippengurte an den höher beanspruchten Stellen voll 
bleiben. 

In zweiter Linie ist die Größe der Querkraft in der Nähe 
des Hinterholmes zu beachten. Größere Aussparungen im Steg 
der Rippe sind dort unbedingt zu vermeiden. Die Anordnung von 
kleinen, wagrechten Querhölzern zur Übertragung der Querkraft von 
der Rippe auf den Holm war bis jetzt schon üblich. Es wird jedoch 
günstig seiu, um die ganze Rippe gleichmäßig zu beanspruchen und 
zu bemessen, das Sperrholz des Rippensteges am Holm noch einmal 
zu verstärken. 

Außerdem werden besonders die hinteren Rippenenden durch 
die Vorspannung und die Kräfteübertragung der StofiH[>espannung 
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auf I>mck beansprucht. Diese Kräfte, die recht groß werden können, 
wachsen mit zunehmender Rippenentfemung. Sie entsprechen dem 
I>archfaang -des abschließenden Drahtes an der Hinterkante des 
Flügels. — 

Für die Holmlage in der Rippe könnte man zwei Gesichts- 
punkte unterscheiden: 

■ 

1. Welche Holmanordnung ergibt das günstigste Rippen- 
gewicht? und 

2. Welche Anordnung ergibt ein günstigstes Fachwerkssystem? 

Da aber das ganze Raumfachwerk und seine gleichmäßige Be- 
anspruchung wichtiger ist wie das Teilgewicht der Rippen, und da 
die werkstattmäßige Ausführung von ganz schwachen Rippen an und 
für sich nicht einfach ist, so wollen wir hier nur die Holmlage zur 
Erreichung einer gleichmäßigen Beanspruchung des Fachwerks bei 
den verschiedenen Hauptbelastungsfällen untersuchen, ohne für die 
Rippe selbst die statisch günstigste Teilung festzustellen. 

Im allgemeinen ist zu sagen, daß kleine Verschiebungen der 
Holm läge innerhalb der Rippe für die Beanspruchung des Fach- 
werks schon recht viel ausmachen können und daß durch besondere 
Arten der Verspannung etwa mit nur einem Hauptkabel die gün- 
stigsten Holmlagen stark beeinflußt werden. 

Die verfügbaren Rippenhöhen bedingen in erster Linie die 
Lage der Holme. Da aber die Rippenprofile zu sehr verschieden 
sind, lassen sich hierfür keine allgemeine Regeln aufstellen. Ver- 
schiedene neuere deutsche und französische Rippen sind auf Seite 334 
des ni. Teiles dargestellt. 

Aus den vier Hauptbelastungsfällen ergeben sich bei der 
Normalzelle folgende Gesichtspunkte für die Holmlage: 

Je weiter für den A-Fall der Vorderholm nach vorn zu 
liegen kommt, desto mehr wird von den auf beide Holme ziemlich 
gleich verteilten üjräften auch der Hinterholm aufnehmen. Die Ent- 
lastung durch die Tiefenkreuzkabel ist hier im allgemeinen geringer. 

Im B-Fall, bei dem die hintere Tragwand um etwa 30-^50 
V. H. durch die vordere Tragwand entlastet wird, ist es nicht un- 
günstig, wenn der Last angriff mit ^-t von hinten ziemlich in der 
Nähe des Hinterholms liegt. 

Der C-Fall erfordert möglichst weit auseinanderliegende 
Unterholme, insofern nicht die stark kleiner werdende Konstruk- 
tionshöhe der Rippe hier eine Grenze zieht. 

Für den D-Fall ist wiederum eine nach vom gerückte Lage 
des Vorderholmes günstig, da dann auch die hintere Tragwand 
etwas mehr zur Hitwirkung herangezogen wird. 
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Bei starker elastiBohen Bippen könnte noch betrcM^htet werden, 
weiche Form einer Rippe vorher zu geben wäre, damit sie nachher 
im belasteten Zustande eine bestimmte aerodjmamisoh vorgesehene 
Form einnimmt. 

Da der BespannungsstofiF zwischen zwei Bippen und der 
Luftlast immer etwas nachgibt, so wird im allgemeinen ein 
Flugzeug ein anderes Profil für den wirklichen Flug auf- 
weisen, als wohl ursprünglich beabsichtigt ist. — Bei Bippen 
mit elastischen Enden ist von vornherein das Nachgeben dieser 
Enden und die damit verbundene Druckpunktswanderung vor- 
gesehen. — 

b) Um die Holmlage in bezug auf das Fachwerk zu be- 
stimmen, kann man verschiedene theoretische Bedingungen aufstellen. 
Beispielsweise: Der Stützendruck für den A-Fall vom soll so groß sein 
wie der Stützendruck für den B-Fall hinten. 

Oder: Der A-Fall soll vom und hinten gleich große Drücke auf 
die Holme abgeben. 

Oder: Der A-Fall hinten soll den gleichen Stützendruck ergeben 
wie der B-Fall hinten. 

Wenn man noch berücksichtigt, daß durch das Tiefenkreuzkabel 
von dem Stützendrack im B-Fall hinten wenigstens 30 v. H. entlastet 
wild, so könnte -man weiterhin in den genannten Bedingungen statt 
der vollen Last B hinten nur 0,7 des Stützendruckes von B hinten 
annehmen. 

Die im folgenden aufgestellten Bedingungen führen aber meist 
auf kein zweckdienliches Ebrgebnis. 

Die erste Bedingung soll lauten: 

Stützendruck A-Fall vorn = Stützendruck B-Fall hinten. 




Fig. 78. 
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Unter Zugrundelegung der Bezeichnung in vorstehender Fig. 78 
ergibt sich, wenn für den A-Fall 4,6 fache und für den B-Fall drei- 
fache Last vorgeschrieben und der wagreohte Teil der Belartang ver- 
naohiassigt wird, die Bedingung: 

I. l. 

~^ 3 3 
4,5 = 3 



4,öa; + 4,5 y — 1,6 <= 2 < — 3 X 

7,6x + 4,5y = 3,5^ (116) 

In dieser Gleichung, die mit dem Lastvielfachen bei den ein- 
zelnen Flugzeugarten sich ändert, sind noch zwei Unbekannte. Die 
Gleichung kann also für eine Reihe von Wertepaaren erfüllt 
werden. Als zweite Gleichung nehmen wir die Bedingung hinzu: 
Der Auflagerdruck im A-Fall vorn sei so groß wie im 
A-Fall hinten. 

Daraus ergibt sich die Gleichung: 



1.2. 



oder 



^ + ^-3 3"* 
4,5 = 4,5 



2a: + y = |f (117) 



Diese zweite Gleichung mit der ersten verbunden, liefert die 
Bedingung: 

7,5a:4-3< — 9x = 3,ö* 
oder 

t 

' = -3 

Dieser Wert von x liegt außerhalb der Bq>pe, hat abo keine 
t<at«äcliliche Bedeutung. Das heißt: die beiden aufgestellten Foide- 
rungeu für die Verteilung der Stützendrücke sind nicht gleiohzeitag 
erfüllbar. 

Wenn man dagegen annimmt, daß infolge der Entlastong das 
Tieieukreu£kal>el8 nur 70 v. 100 des Auflagerdrudcee im B-FUl voo 
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der hinteren Fachweduwand übernommen werden, so ergibt sich: 

1) 4,5a? + 4,6y— 1,6*=^ 1,4 < — 2,1a: 
1^ 6,6 a? -f 4,5 y = 2,9 < 



somit: 



2) 2a: + y = f < wie oben (Gl. 117) 

3 



6,6a;-|-3< — 9« = 2,9* 



die Holmentfemung 



24 — 1 — 14 _ 9.3^ 
^ 24 24 8 

Die Losung dieser beiden Gleichungen zeigt ähnliche Werte, wie 
wir sie oben durch andere Betrachtungen gefunden hatten: der Vor- 
derholm verhältnismäßig weit vom und der Hinterholm weiter zu- 
rück als sonst üblich. Die Länge der Rippe hinten ergibt sich zu 
|l, also etwas großer wie |t. — 

Als weitere Bediaguug könnte man aufstellen: der Stützendruck 
im A-Fall hinten sei ebenso groß wie der Stützendruck im B- 
FaJI hinten. Daraus ergibt sich folgende Gleichung: 



ii-') .. (I'-') 



4,5^ = 0,7. 3 

y y 

1,5*— 4,5 a; = 1,4^—2,1 x 
imd 

^""24* 

Dieses ist das gleiche Ergebnis wie bei der ersten Untersuchung 
und hätte auch aus den beiden ersten Bedingungen unmittelbar ab- 
geleitet werden können. 

Es würde zu weit führen, in ähnlicher Weise auch unter Her- 
anziehung des C-Falles noch weitere Bedingungen aufzustellen. — 

Im folgenden ist die Bippenteilung vorn, in der Mitte und 
hüxten für verschiedene neuere bewährte Flugzeuge angegeben, die 
in der letzten Zeit veröffentlicht wurden. 
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Die Flugzeuge sind der Größe der Rippen nach geordnet. 

Tafel 58. 



Flagseng 



Rippen- 

länge 

mm 



mm 



mm 



mm 






•/. 






Nienport-Einaitser . . 
Nieuport-Zweisitzer . . 
Sopwiih-Dreideoker . . 
Pfalz D3 unten . . . 
Nieuport-Einsitzer oben 
Fokker D 7 unten . . 
Sopwith Kamel . . . 
Sopwith Dolphin . . . 
de Havilland 5 . . . . 
Halb. G. L. S. I unten . 
Rumpier G 10 unten . 
Pfalz D 12 oben . 
Spad S 11 unten . 
Roland D 2 ... 
D. ht. V. a • a ■ • 
Spad Sil oben 
Sopwith Pup . . . 
Fokker D 7 oben . 
Halb. G8 unten . 
Pfabs D 8 oben . . 
Morane-Saulnier oben 
de Havilland 4 . . 
B.E 



Rumpier G4 . . . 

Volflin 

Halb. G 8 oben . . 
Rumpier G 10 oben 
Martinsyde-Eindtzer 
Nieuport-Zweisitzer oben 

Alb. GV 

Br^guet B . . . . 
A. R. franz. . . . 
Gaproni G Doppeldecker 
F. F. G. III ... . 
S. S.W. — LI . . 
Handley Page G . 
Staaken R . . . . 
Siemens RS unten 
Siemens RS oben 



700 
895 
1000 
1200 
1200 
1290 
1370 
1370 
1375 
1400 
1400 
1400 
1430 
1450 
1520 
1530 
1560 
1595 
1800 
1645 
1650 
1670 
1675 
1650 
1750 
1750 
1800 
1800 
1810 
1822 
2000 
2025 
2130 
2300 
2800 
3050 
4500 
4500 
5200 



245 
250 
180 
195 
120 
260 
175 
215 
260 
100 
100 
130 
250 
135 
260 
270 
170 
640 
150 
195 
220 
200 
265 
180 
130 
180 
150 
150 
190 
82 
150 
300 
220 
272 
300 
615 
510 
380 
650 



380 

495 

775 

515 

695 

695 

660 

700 

550 

630 

700 

830 

710 

545 

900 

640 

850 

800 

790 

920 

790 

750 

1300 

920 

700 

1060 

945 

800 

1000 

900 

1300 

1000 

1600 

1685 

2480 

2950 

2950 



455 
645 
440 
510 
305 
515 
500 
460 
455 
600 
750 
640 
480 
485 
550 
715 
490 
315 
600 
650 
640 
550 
620 
720 
320 
650 
950 
690 
675 
940 
850 
825 
610 
1028 
900 
750 
1510 
1170 
1600 



9.4 53.1 35T 



35,0 

27,8 

18,0 

16,2 

10,0 

20,2 

12,8 

15,7 

18,8 

7,2 

7,2 

9,3 

17,5 

9,4 

17,1 

17,6 

10,9 

\ 

11,8 
13,4 
12,0 
15,8 
10,9 
7,7 

8,2 
10,4 

4,5 

7,6 
14,8 
10.3 
11,8 
10,7 
20,2 
11,8 

8,3 
12,5 



38,0 
41,3 
64,5 
39,0 
50,7 
50.7 
48,1 
50,0 
89.8 
45,6 
49,0 
57,2 
46,7 
35,6 
57J. 

53,1 
48,6 
48,0 
55,0 
47,2 
45,4 
74,0 
52,5 
38,9 
50,0 
52,2 
43,9 
59,0 
44,4 
61,0 
43,5 
57,1 
54,3 
55,2 
65,3 
56,8 



65,0 
72,2 
44,0 
42,5 
25,5 
39,9 
36,5 
33,6 
33,1 
42,8 
S3,5 
45,7 
33,5 
33,5 
36,2 
46,8 
31,4 
9.8 



39,6 

88,6 

33,0 

37,0 

43,7 

18,3 

87,2 

5t,7 

38,2 

37,4 

51,6 

42,4 

40,8 

28,7 

44,7 

32.1 

24,5 

33,5 

26,4 

30,7 



Aus dieser Tafel ergeben sich, wenn man Fokker D. 7 außer 
acht läßt, weil bei ihm andere Verhältnisse vorliegen, folgende Grenz- 
werte der Holmlagen: Das vordere Stück von Nasenleiste bis Voi^ 
derholm ist am kleinsten bei Albatros C. V und beträgt 4,5 v. H., am 
größten bei Handley Page 6 mit 20,2 v. H. 

Das Mittelstück zwischen beiden Holmen ist am kleinsten bei 
Pfalz DIU mit 41,3 v. H. und am größten bei Siemens B-8 mit 
(66,2) V. H. 
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Das Endstück der Bippen ist am kleinsten bei Handley Page 
mit 24,5 und am größten bei Albatros G-V mit 51,6 v. H. Bei 
diesem letzten Magzeug ist freilich noch ein blinder Hilfsholm zur 
Unterteilung des längeren Endstückes angeordnet. 

Besonders hervorzuheben ist in diesem Zusammenhang auch die 
Anordnung des Spad-Zweistielers, der, um eine günstigere Ejräfte- 
veiteilung im C-Fall zu erhalten, bei geringerer Bippentiefe unten 
tarotzdem die Holme unten weiter auseinandernimmt. Der Unterflügel 
ist 143 cm tief gegen 153 cm beim Oberflügel. Der Holmabstand 
betragt jedoch 70 cm unten gegen 54,5 cm oben. 

Für ältere Flugzeuge, die im Anfang des Krieges entstanden 
sind und die wir nur mit der Typenbezeichnuag ohne Angabe der 
Firma mitteilen wollen, wurden folgende Bippenteilungen angewandt. 

Die Bippen sind wiederum der Größe nach geordnet. 

Tafel 59. 



Flugzeug 


Rippenlange 
mm 


t. m ^lo 


<m in «/o 


U in »/o 


Dia 


1250 


12,0 


48,0 


40,0 


DIb 


1480 


17,2 


50,4 


32,4 


Bla 


1509 


6,7 


53,0 


40,3 


Die 


1520 


10,0 


49,4 


40,6 


Clla 


1550 


6,2 


38,8 


55,5 


Cllb 


1550 


6,0 


38,4 


55,6 


Cla 


1595 


12,3 


44,0 


43,7 


CITIa 


1600 


12,5 


43,5 


44,0 


ClVa 


1655 


15,2 


42,0 


42,8 


Clb 


1660 


9.9 


45,0 


45,1 


Cllc 


1700 


16,0 


41,2 


42,8 


ClVb 


1700 


U,l 


57,7 


28,2 


Bllla 


1705 


5,6 


41,0 


53,4 


CIc 


1710 


9,3 


58,5 


32,2 


Clld 


1745 


14,0 


51,4 


34,6 


Clle 


1775 


13,4 


67.0 


19,6 


Wla 


1800 


5,0 


44,3 


60,7 


wnb 


1800 


5,3 


44,2 


50,5 


Cid 


1800 


5,4 


44,0 


50,6 


CVa 


1800 


5,4 


44,2 


50,4 


ElVa 


1800 


14,0 


58,0 


28,0 


Ela 


1805 


15,8 


59,2 


25,0 


Blla 


1865 


16,3 


44,8 


89,4 


BIb 


1920 


19,0 


63,0 


18,0 


CIVc 


1925 


12,7 


51,5 


35,8 


Gla 


1995 


7,4 


52,6 


40,0 


Gib 


2210 


11,8 


54,2 


34,0 


ClVd 


2380 


2,0 


58,0 


40,0 


Ria 


3310 


9.0 


60,5 


30,5 




Zusammen: 


309,5 : 29 


1446,8 : 29 


1143,7 : 29 


1 


Üittelwert = 


10,67 «/o 


49,88% 


«»,440/0 
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8. Flugienge mit nach innen lonehmender KonstniktionghMe und 

Wasserflngsenge. 

Durch die übliche V-Form des unteren Flügels bei wagrechtem 
Oberflügel wird der Flügelabstand und damit die Konstruktionahöhe 
des Flügelfachwerks innen imi einiges vergrößert. Bei größeren Ver- 
hältnissen kann dieser Unterschied der Konstruktionshöhe von innen 
gegen außen in der statischen Berechnung immerhin schon eine 
RoUe spielen. Die zahlenmäßige Größe dieses Einflusses ist in dem 
Beispiel eines Dreistielers berücksichtigt, der auf Seite 76 des ersten 
Teiles untersucht wurde. Je größer die Bauhöhe nach Flugzeag- 
mitte zu wird, desto gleichmäßiger werden die Stabkräfte in den 
Holmen. 

Wirkungsvoller wird die Konstruktionshöhe durch Abfangen des 
Flügelfachwerks nach den Schwimmern oder nach dem Fahrgestell 
vergrößert. Das Abfangen nach dem Fahrgestell ist bei Land* 
flugzeugen nicht gestattet. Eine unbemerkte Verletzung des Fahr- 
gestells bei einem schlechten Start könnte den biddigen Bruch des ganzen 
Flugzeuges in der Luft nach sich ziehen. Ich möchte jedoch auch 
folgende bis jetzt nicht ausgeführte Konstruktion vorschlagen: Li der- 
selben Windverkleidung wie das Fahrgestell, aber völlig getrennt kon- 
struiert, kann man eine feste Brücke aufbauen, die mit dem Aufbau 
des Fahrgestelles selbst konstruktiv gar nichts mehr gemein hat. Durch 
die gemeinsame Windverkleidung wird neuer Luftwiderstand vermie- 
den. Es ist in dieser Art wohl möglich, die größere Konstruktionshöhe 
und einen festen Punkt weiter unterhalb des Flugzeuges zu schaffen, 
nach dem die Tragkonstruktion des Flügels abgefangen werden kann. 

Anders liegt der Fall bei Wasserflugzeugen. Das Schwimmer- 
gestell muß dort ohnehin schon wesentlich stärker als das Fahrgestell 
bei Landflugzeugen ausgeführt werden. Eine solche Ausnütztmg eines 
Gliedes für zwei nicht ineinander greifende Zwecke ist immer als Vorteil 
anzusehen. Es bestehen nach dem Vorgang von Brandenburg dann 
keine Bedenken, auch das Flügeltragwerk an dem Schwimm^rgestell 
zu befestigen. Immerhin wird auch in diesem Falle verlangt^ daß 
beim Bruch der vorderen wagrechten Strebe, welche die beiden 
Schwimmer miteinander verbindet, der ganze Zug des Faohwerks von 
der Diagonalverspannung in der wagrechten Schwimmerebene unten 
aufgenommen werden kann. 

In diesem Zusammenhang sollen einige interessante Bauarten von 
Wasserflugzeugen erwähnt werden, besonders da wegen der schweren 
Belastung der Wasserflugzeuge des E^rieges diese Typen einen gewissen 
Ausgangspunkt für die Lastenschlepper des Friedens darstellen können. 
Außerdem werden die Wasserflugzeuge im Frieden ein größeres Feld 
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üuer Betätigung finden,, da sie über See nicht mit dem Wettbewerb 

der Eisenbahnen und der gut ausgebildeten, schnellen Verkehrswege 

zu kämpfen haben. 

Besonders unterscheidend ist für Wasserflugzeuge das Schwimmer - 

gestelL E» muß im allgemeinen sehr reichlich bemessen werden. Die 

Kraftewirkung ist beim Wassern ziemlich unsicher und unerforscht. Es 

hat sich gezeigt, daß ein statisch unbestimmter Schwimmerunterbau mit 

einer größeren Reihe von überzähligen Stäben praktisch am besten den 

Anforderungen auf volle Seefähigkeit genügt. Je unklarer die Kräfte 

auftreten und je verschiedenartiger sie angreifen, desto eher hat eine 

statisch unbestimmte Anordnung Berechtigung und Zweck. 

Sohwimmergestelle, die beweglich federnd, nach Art der Landfahrgestelle, 
▼ersucht wurden, haben sich bis jetzt nicht bewährt. Auch können die Fede- 
rungen unter dem Einfluß des Meerwassers leiden. 

Durch den starren Aufbau des Schwimmerfahrgestelles wurde 
überhaupt erst der moderne Eindecker als Wasserflugzeug möglich, 
der vielleicht schon als eine Art^von Endform anzusehen ist. Wenn 
man ein normales Zweischwimmerflugzeug als Doppeldecker nach 
den Schwimmern abfängt, so ist der statische Grundgedanke im 
Aufbau dieses Systems der gleiche wie der eines Dreideckers bei 
Landflug^ugen; denn ein Doppeldecker als Landflugzeug schafiPt 
sich die notwendige Konstruktionshöhe und den Fachwerkbalken 
gegenüber einem Eindecker durch Anordnung eines zweiten Flügels, 
da hier die Möglichkeit für ein Abfangen nach dem Fahrgestell nicht 
gegeben ist. Ein kleinerer Wassereindecker, der nach den Schwim- 
mern abgefangen ist, verfügt dagegen schon von Hause aus über 
diese Konstruktionshöhe und würde durch Hinzufügen eines weiteren 
Decks als Doppeldecker eine Konstruktionshöhe besitzen, die für 
Landflugzeuge erst bei dem Dreidecker vorliegt. 

Daraus folgt, daß bei einer Reihe von Flugzeugt3rpen für Wasser- 
flugzeuge der Eindecker eine günstige Lösung des Drachenflugzeugs 
darstellt. 

Wenn man einmotorige, kleraere Doppeldecker vor sich hat, bei 
denen man noch mit einem Stiel auskommen kann, so wäre es zu- 
nächst zu Erreichung 
großer Konstruktions- 
höhe günstig, eine Ver- 
spannung nach Fig. 82 
anzuwenden. Der An- 
griff des Haupttrag- 
kabela am Schwimmer 
unten muß jedoch gut 
gesichert sein. Fig. 82. 

Ttn Orlei, FJugieugiUtlk. 16 
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Will man jedoch der Festigkeit halber^^gteife Stiele anwenden. 
60 wird man ein System nach Fig. 83 vorsehen. 




In den meisten Fällen ist die Flügelfläche und damit die Smnme 
der Holmlängen oben und unten vorher festgelegt. Wir erhalten 
deshalb für die günstigste Stielstellung unter Benutzung der 
oben eingetragenen Bezeichnungen folgende Gleichung: 



oder 



^+|-+y+|-+ö + ^=J^onßt. 



^ + 2^ = Ci 



(118a) 



Als zweite Bedingung, die uns die Stiellage festlegt, könnte man 
zweckmäßig aufstellen, daß die Knicksicherheiten nach Euler im 
Ober- und Unterholm dieselben sein sollen. Das heißt: die Holm- 
kraft oben, multipliziert mit dem Quadrat der Holmlänge oben, soll 
gleich sein der Holmkraft unten, multipliziert mit dem Quadrat der 

Holmlänge unten, oder: 

X'X^=Y'y^ (118b) 

Nach nebenstehendem ELräfteplan, Fig. 84 lassen sich nun bei der 
Annahme, daß im vorliegenden Fall die überstehenden Enden die 

Hälfte der Holmlängen im Feld betragen 
und daß die Knotenlasten P» und P„ sich 

Ti WM 

ebenso wie die Holmlängen verhalten, die 
Holmkräfte X und Y ausdrücken durch 
die Gleichung: 




X=P. 



x-^a — jf — 6 



y — r 



Fig. 84. 



r=(Po+pj^^--Po 



x-\-a — y — h 
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Diee in die Bedingongsgleichung 118b eingesetzt ergibt: 

z^ (^ "}~ y ) (y — **)*'* — d'x{x — y -|- ^ — *) 

y* d'x{x — y + a — h) 

Die AoflÖBung beider Bedingungsgleichungen gegeneinander ergibt 
für die Feldweite x eine Gleichung vierten Grades: 

-^x^(2dc^ — 'dc^h'\-hr-\'2ad—2'h'd)'C^ 

+ ^•^1* [+ 3 Ä CjL + 2 Ä r + a d — hd] — c^h(c^ — r) == 

Diese Gleichung ist durch Versuchrechnung zu lösen, wenn man nicht 
vorzieht, aus verschiedenen Kräfteplänen die Lösung durch einige 
Versuche unmittelbar zu bestimmen. — 

9. Der EinQufi von aüßenllegenden Lasten. 

Als außenliegende Lasten kommen außer dem Eigengewicht der 
Zelle in erster Linie die Motore in Betracht, dann weiterhin Betriebs- 
stofFe, Bewaffnung, Personen und Nutzlasten. 

Um gute flugtechnische Eigenschaften zu erzielen, ist es er- 
wünscht, zur Verkleinerung des seitlichen Trägheitsmomentes des 
ganzen Flugzeuges möglichst viel Masse in der Nähe des Schwer- 
punktes zu vereinigen, d. h. die Motore und sonstige große Lasten 
nicht seitwärts anzuordnen. 

Die Anbringung von äußeren Lasten ist aber ein erwünschtes Mittel : 

1. Zur Verkleinerung der Längskräfte während des Fluges in 
denjenigen Stäben des Fachwerks, die von den außenliegenden 
Motoren und Lasten aus nach innen zu liegen. 

2. Zur einfachen Gewinnimg neuer Antriebsebenen für die Luft- 
schrauben ohne große Getriebegewichte. 

In bewährten Ausführungen werden außenliegende Motore meist 
nur so weit nach außen angeordnet, als es der Durchmesser der 
Luftschrauben und die Konstruktionsbreite des Rumpfes vorschreibt. 

Bei einem Motor von 2iß0 PS haben wir meist einen Schraubendureh- 
measer von 310 cm, bei 160 PS von 276 om. Sollen zwei Personen als Führer 
nebeneinander sitzen, so beträgt die nötige Rampfbreite 1,1 m -^ 1>3 m. Daraus 
ergibt sich ein Motorabstand von 4,2 -f 4,5 m . 

Die seitliche Anordnung der Betriebsstoffe kann die Feuersicher- 
beit des Flugzeuges erhöhen. 

Wenn einmal ein vollkommen einwandfreier Stabilisator ge- 
baut ist, sind viele und neue Möglichkeiten für daa Unterbringen 
von Lasten außerhalb der Flugzeugmitte und des Rumpfes gegeben. 

16* 
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2ii Kua^lUiiU nod Etmeliiotdmniyn des 

Ißfzr AuftHiU dm Kaumfachwerks des FhigzengeB würde dadurch von 
finnul auf lieeinflußt und festgelegt. FraHch muß dabei beachtet 
wt^nlirtif dnÜ die Matmen außen zwar geringe Kiafte im finge er- 
Hfi\p*mf daß afier bd der Landung die Beanspruchungen desto größer 
wnnUsth Kn wird aber möglich sein, vielleicht für die Landung selbst 
dann oinen Teil der Lasten außen nach innen zu nehmen und einen 
AiiM|(leic;h dieser Verhältnisse zu finden« Zur Zeit sind ohne einen 
miiMpre<jhend wirksamen Stabilisator die Hassen nach innen zu oder 
buMser no(;h in Flugzeugmitte anzuordnen. Ln weiteren Sinn sind 
abnr au(;h die Flügelgewichte als außenliegende Lasten anzusehen. 

NIc'ht nur m^hwere Flügel sondern noch viel mehr weitgespannte 
FKIgol sind für die fliegerischen Eigenschaften eines Flugzeuges von 
groUotn Kinfiuü. Vor allem ist es nötig, die Flügel selbst wenigstens 
aiiUoti rocht leicht zu bauen. Vergleichende Rechnungen zeigen, 
daß oitie geringe Zunahme der Flügelspannweite das Trägheits- 
inomntit und damit die Wendigkeit des Flugzeugs mehr versohlech- 
ic^ri uIn etwa außenliogende Motore. In diesem Zusammenhange 
NituI woitgospaunie und jetzt oft bevorzugte, freitragende Flügel, die 
diuluroh Hohwerer worden, nicht als vorteilhaft anzusehen. 

Hol Kontralcr Motoranlage bestimmen die Flügel das Tragheits- 
inoinont doH ganzen Flugzeugs fast allein. Motor, Fahigestell, Be- 
iMitxung uiul Zuladung treten ganz zurück. 

An dorn Zahlonboispiol des von den Franzosen veröffentlichten 
Uioiiontlug«oug8 Staakcn soll der Anteil des Trägheitsmomentes der 
hior nvht weit auüonliogenden Motore den Flügeln g^;enüber 
HohlÄglioh untorsuoht worden. 




4«0ii».4*^ f%fff9h 




-^^Sßwt- 



\Vu (^v^Ys^hi^«":! ^uona a)i5 der befa^nteD flidie von 84,7 m^ 
Auü' i^a)M S^'^i^!" ^nVv« u'.)d auj^ der halben ^pMmirrite itm b = 2(kfim 
c^ww r^vAX4Csc< Vhx^ii^vtit' w>n r=4^1S m. Bei eiDem mittleren 
^•^\p^\ip^^^''^t xw:-; > V$ Tv;^ efnpKi sieb das Tiic^eteDKmeot auf 

^.^^T ^V^tA »^X^^^ ^,;r>4l ttTil«** 

> ^ ^^ V X * C >>A N* 
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Da die beiden anßenliegenden Motore auf einer Seite 3,40 m von 
Flugzeugmitte entfernt sind und mit einem Gewicht von etwa 900 kg 
eingesetzt weiden können, so ergibt sich das Trägheitsmoment der 
Motore: 



Jm = 



900 ' 3,4« 
9,81 



1060 kgmsec« 



Eb beträgt also das Trägheitsmoment der Flügel ungefähr das 
ll,4tadie von dem der außenliegenden Motore. 

Andererseits brauchte man nur die halbe Spannweite des Flug- 
zeugs von 20,5 m auf 21,1 m zu vergrößern, um ein Trägheitsmoment 
zu erhalten, das der Summe der beiden errechneten entspricht. 
Diesem Unterschied von nur 60 cm stehen aber durch die außen- 
li^;enden Motore eine ganze Reihe von Vorteilen gegenüber. 

Bei einem der Staakener Biesenflugzeuge wurden nicht nur die 
Motore, sondern auch das zugehörige Benzin außen angeordnet. Dies 
ergibt eine große Entlastung der Kräfte im Flug. 

Wieviel für den Fall eines ausgeführten Großflugzeuges die außen- 
liegenden Motore für die Stabspannungen nach Flugzeugmitte zu 
ausmachen, zeigt folgender maßstäblicher Kräfteplan für den Haupt- 
belastungsfall A eines A.E. G.-Großflugzeuges (vgl. auch Seite 331). 




Fig. 86. Systemzeiohnung. 



Fig. 87. Kräfteplan. 



In diesem Beispiel, das dem A-Fall entspricht, liegt freilieh die Haupt- 
last P der Motore gerade auf der vorderen Tragwand. Auf die hintere 
Tragwand wfirde entsprechend weniger entfallen. Der Stab 12, der vom, wie 
der gezeichnete Krafteplan ergibt, nur eine Spannung von 390 kg hat, erb&lt 
nach den Berechnungen der A. E. G. hinten eine Kraft von 1520 kg. 
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Würde die KntiMtnng der M oCore Tom weglallen, so ginge die Krmf t im 
SUbe 10 TOD 1450 kg «if 2450 kg hinauf, die Kraft im SUbe 9 von 2780 kg 
auf 3400 kg. 

Diese beiden Zahlen apreohen wohl dentlich genug. — 



10. Tandeouuiordiiiiiig der FIfigel. 

Bei sehr grofien Fhigzeugmi würde die Verwendung eines Doppel- 
dbckers TerhaltniBmaßig recht große Spannweiten bedingen, da das 
Verhältnis Ton Spannweite za flügeltiefe kaum kleiner als 1 : 6 an- 
genonunen werden kann. Faßt man nun, wie oben auseinanderge- 
setzt, die ganze FlugzeugzeDe ak einen in der Flugzeugmitte ein- 
gespannten Balken auf, so ergibt sich, dafi die Beanspruchung mit 
dem Quadrate der Spannweite wächst, d. h. bei großen Spannweiten 
muß das Holmgewicht im Verhältnis größer werden wie bei kleinen 
Flugzeugen, wenn nicht durch die besonderen Einzelheiten, wie z. B. 
in der Holmausbildung, andere Fälle vorliegen, die eine Ähnliohkeits- 
betrachtung ausschließen. 

In gleicher Weise wie der ]>reidecker ist der Doppeldecker mit 
Tandemanordnung geeignet, die Spannweite der Flügel und damit 
das Eigengewicht der Zelle herabzusetzen. 

Man kann das Tandemflugzeug so entstanden denken, daß die 
große Spannweite des ursprünglichen Zweideckerd' dadurch ver- 
kleinert wird, indem man auf jeder Seite außen eine gewisse 
Länge wegnimmt und sie weiter hinten zu einem neuen Flügd- 
paar wieder aufbaut. 

Bei sehr großen Flugzeugen weist vieles auf den Mehrdecker 
oder die Tandemanordnung hin. Ob aber überhaupt Biesenflugzeuge 
mit 4000 und mehr PS eine Entwicklungsform der Zukunft dar- 
stellen, sei damit nicht behauptet. 

Insbesondere setzt die neuerdings vorgenommene Vergrößerung 
der Forderungen im C-Fall der Entwicklung der Rieseneindecker eine 
Grenze, da es nicht mögUch erscheint, selbst bei den dicksten Flügeln 
derartig weitgespannte Flächen den neuen Forderungen entsprechend 
torsionsfest auszuführen. 

Im folgenden soll kurz untersucht werden, in ähnlicher Weise 
wie beim Dreidecker (siehe Teil III, Nr. 11), welche Ersparnisse an 
Zellengewicht möglich sind. 

Wenn wir gleichen Flügelinhalt bei der normalen und bei der 
Tandemanordnung zugrunde legen, so ist 

wobei die Zeiger n das normale und die Zeiger t das Tandemflug- 
zeug bezeichnen. 
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Bei gleichem Seitenverhältnis wird 

b,=-.b,-V2 

Die Holmkraft innen ergibt sich: 

Normale Anordnnng Tandemanordnung 

Dabei ist der Hebelarm der äußeren Lasten 

Da in beiden Fällen die Fachwerkshöhe der Flügeltiefe gleich 
eeinsoU: ,^_,^ ,_^^ 

SO folgt die Stabkraft schließlieh: 

n • 

Das heißt aber für die normale Anordnung ist die Stal)kraft 
doppelt so groß wie bei der Tandemanordnung 

Um aber den Vergleich weiter auszuführen, müssen wir berück- 
sichtigen, daß bei dem Tandemflugzeug im ganzen eine größere Holm- 
lange vorhanden ist. Vervielfachen wir die Stabkraft mit der zuge- 
hörigen Holmlange, so verhalten sich die beiden Werte nicht mehr 
wie 2:1, sondern: « ^ t a^ 

Stbi 1 

Der Vorteil der Tandemanordnung ist also bei nicht zu großen 
Flugzeugen nicht erheblich, insbesondere wenn man die großen aero- 
dynamischen Nachteile mit in Erwägung zieht. 

Eiffel undKober haben in einer ganzen Reihe von gut durch- 
geführten Versuchen die entscheidenden aerodynamischen Nachteile 
bei den verschiedensten Tandemanordnungen gefunden. Insbesondere 
hat Kober mit vielen Änderungen der Flächenzahl, des senkrechten 
und des wagrechten Flächenabstandes das Problem der Tandeman- 
ordnung eingehend untersucht. 

Schon bei dem Dreidecker fällt es nicht leicht, die statischen 
Vorteile den aerodynamischen NachteUen gegenüber zur Greltung zu 
bringen. Bei der Tandemanordnung sind die aerodynamischen Nach- 
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Die Wahl der einzelnen Ausführungen 1-^3 ist in erster 
Linie durch die Entfernung des nächstliegenden Äußenstiels von 
Flugzeugmitte und durch die Größe der auftretenden Druckkräfte 
im Oberholm bestimmt. 

Im Falle 1 ist die freie Knicklänge des Holmstabes oben am 
gröBten und im Falle 3 werden die auftretenden Eoiicklängen am 
kleinsten sein. 

Der Ausführung 3 wird man bei einem größeren Einstieier öfter 
begegnen wie der Anordnung 2, die für einen Zweistieier günstiger 
ist. Die Anordnung 3 hat den Vorzug, die freie Länge des Ober- 
holmes, die sonst um die halbe Bumpfbreite größer ist wie die des 
Unt^rholmes, entsprechend zu verkleinem. Führt man die zweite 
Anordnung senkrecht und gerade aus, wie siö bei vielen englischen 
Flugzeugen üblich ist, so ergeben sich oben und unten gleiche Knick- 
längen ^). 



|i^^ 



ZßOm *^r^2,Z6m 




Fig. 92. Hansa-Brandenburg 200 PS. 



Die Anordnung eines ausladenden Baldachins entspricht in 
bezug auf den Oberholm in der gleichen Weise der Anordnung 
einer Knickstrebe vom Bumpf nach dem Unterholm, wie sie auf 
Seite 331 des III. Teils für das A. E. 6.-Großflugzeug beschrieben 
wird. 

Im allgemeinen wird eine solche Stielneigung am günstigsten 
sein, bei der die Knicklängen der Felder oben um etwas Ueiner sind 
wie diejenigen unten. 



') Bei einem Brandenburg-Flugzeug, das in Fig. 92 dargestellt ist, hat 
man bei der Anordnung 1 die Außenstiele nach innen sohief gestellt, um oben 
und unten etwa gleiche Knio^längen der Holme zu erhalten. Da jedoch der 
Oberflugel meist großer ausgeführt wird wie der Unterflügel, so ist diese An- 
ordnung nicht immer möglich. BCan könnte sogar bei großem Oberflügel, unter 
Verwendung der dritten Anordnung, die Stiele zweckmäßig nach außen schief 
steilen, wie es auch Friedrichshafen bei einem alten Einschwimmerflugzeug aus- 
geführt hatte. 
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Fig. 93. Fonnen der Spanntürme. 

Im Aufbau kann der Spannturm selbst entweder als steifer 
Rahmenspanntnnn oder mit Verspannung in der Tiefenrichtung aus- 
geführt werden. Es ist besonders zu berücksichtigen, daß bei der 
Verwendung von steifen Ecken das Biegungsmoment auch unterhalb 
der eigentlichen Ecken an der Stelle a {Fig, 93 links) noch recht 
groß ist. Aus dieser Tatsache sind manche Brüche zu erklaren. — 



12. KabeUahrung. 

Durch die Führung der Kabel in der Flugzeugzelle und 
besonders durch die Elabelführung im innersten Feld nach dem 
Rumpf ist man imstande, die Kräfte in gewissen Grenzen zu 
verändern. 

Im folgenden soll zunächst die Kabelführung in den Feldern 
der SicUe selbst und dann die Führung der Rumpfanschlußkabel 
untersucht werden. 



a) Schrägkabel in der Zelle. 

Wenn man die Kabelführung einer normal verspannten ZeUe 
unter Beibehaltung der Anzahl der Kabel ändern will, so kommt 
zunächst die JE?- Verspannung, die auf Seite 65 ff. erörtert wurde, 
in Betracht. Ganz allgemein ist es aber möglich, die Kabel an 
einem beliebigen Punkt des biegungsfesten ^nenstiels angreifen 
zu lassen. 

Durch das Profil der Rippe ist, wie früher ausgeführt^ eine 
Begrenzung der Konstruktionshöhe der Holme gegeben. Ins- 
besondere der Hinterholm im oberen Flügel muß oft weniger 
hoch und deshalb breiter ausgeführt werden als günstig wäre. 
Zur Entlastung der Hinterholme kann man folgende Anordnung 
treffen: 

Es besteht beispielsweise die Möglichkeit, durch räumliche Schräg- 
kabeln die Last von hinten oben nach vorn unten zu übertragen 
und in der vorderen Tragwand aufzunehmen. Das eine Kabel der 
Tiefenkreuzverspannung für den Hauptbelastungsfall B und C wiitt 



z. B. in diesem Knne. Es entlaetet die hint^R Itaigwaad aad. fax 
diese I^st auf die Toiden Tngwnl ab. 

Bei einem Tjp des f^oBSoffKO^ rjxy FhigwBghsn f ü ainc faa - 
haien vnnle tön demtiget iiiiiiiHitirs K&bvi ^k EnClaataBg des 
Hinteiiiohns gsnz Mifien aDgefahit. Seim WnrlBing snOeeki wii 
dum «d alle SUbfciifte in der ZeOe and irt nkfac m raaacii- 
iäseigen. 

AaohSftblstnig bftt bei aDon sUcfc seatafcitien Rapeng etni 
Anordoimg aoBen nach foIgeBdem Kid g e tni gen. Die saässK iu?»« 
geht nicht nacfa dem Pmkte k. wadecB naeb r. 



Die Veilültnine weiden wt>hl am klanteti, wom wir die beiden 
Grenzfälle för eine Verachiebnng des hinterm Kabels nach vom be- 
trachten. 

In der NonnsDage <ka Kabds hinten and bei Ij«ten vcm onlen 
nift dir BesDspnidiaiig des Kabds im Hinterholm oben Druck and 
im Hinteritolm nnten Zog hervor. Die übrigen Glieder desselben 
Feldes weiden nidit beaosprodit. 

bt das Kabd im anderen Gienzfall statt von dem hioteien 
Knotenponkt unten vw» dem voideren Knotenpnnkt nnten nach 
hinten oben gezogen, so entsteht zwar im Hinteibolm oben noch 
Dnick. Die Spaonong im Hinteiholm des nächsten Feidos unten 
ist aber in Druck überg^angen. Außerdem wird der Vorder- 
holm oben auf Dnrek und der Vorderfiolm unten auf Zug be- 
ansprucht. 

Es ist klar, daß man dureh VeiBchieben des unteren Ansrfiloli- 
punktes auf einem steifen Innenstiol zwiechen diesen beiden G"""" 
lagen eine gewisse Abstufung zwischen diesen beiden Grcnzbean- 
spiuchungen erreichen kann. „ ,. 

Di. »Venpiummig »t moht. imdere. .U ein bi»ondor« M 
der KabeUöbniii«, bei dem not d» hintere Hauplkebel niwh 
entoprecbenden »orderen Knotenpunkt unten pmgen J«. 

(Im errten Teil auf Seite 66S. Ut da. Kriftoblld el.i«"l 
betrachtet.) 
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b) Führung der BumpfanschluBkabel. 

In der Führung der Rumpfiuischlußkabel beatehen die meiaten 
Möglichkeiten. Dort sind an den Spanten des Rumpfes beliebige 
ÄnschluBpunkte für die Kabel vorhanden. Im allgemeinen wird es 
am günstigsten sein, die Anschlußkabel möglichst zu spreizen. 
Auf diese Art and Weise wird eine breitere Basis für den räum- 
lichen Fachwerksbalken geschaffen. 

Auch die Führung der überzähligen Stimkabel ist anter diesem 
Punkte zu betrachten. 

Ordnet man einen Verlauf der Kabel an, der von dem Üblichen 
stark abweicht, so ist es notwendig, meist alle vier Haaptbe- 
lastungsfälle zu untersuchen. Oft ist eine bestimmte Kabel- 
führung nicht in allen ilUlen gleich günstig. 

' Da sowohl die Haupttragkabel wie die Gegenkabel nach dem 
folgenden Bild in je vier Hauptlagen vorkommen können, so ergibt 
sich zunächst eine sehr große Anzahl von Möglichkeiten für die ver- 
schiedensten Kabelführangen. 



Fig. 95. 

Betrachtet maa jedoch alle Belaetungszustände gleichzeitig, so 
vereinfacht sich die Aufgabe. 

Im A-Fall kommen etwa gleiche Knotenlasten vom und hinten 
vor. £a muß deshalb zunächst jede Kabelführung als unzweckmäßig 
angesehen werden, bei der die wagreohten Teitkräfte in einem Flügel 
sich nicht entgegenwirken. Dies tritt ein, wenn beispielBweiBe die 
Hauptkabet beide nach vom oder beide nach hinten gefühlt sind. Aber 
auch der Fall, daß das hintere Kabel nach vom und das rordei« 
Kabel nach hinten geführt wird (Krenzverspannung), scheidet als 
günstige Verspannung wegen der Wirkung des C-Falles aus. Diese 
Verspannung würde nur eine wagrechte Teilkraft im C-Fall liefern, 
oben nach, vom und unten nach hinten. Also eine Verdrehung der 
Zelle in dem gleichen Sinn, in dem auch das Moment der ftuSei«n 
Kräfte wirkt. Man erkennt dies, wenn man die im C-Fall von onten 
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naoh oben wirkende Kraft hinten in die Richtung der Innerverspannung 
nnd des schragliegenden Hauptkabels 6-^4 und cf' -j- 1 zerlegt (Fig. 95). 




Fig. 96. 

Es verbleibt also als günstige Anordnung nur noch der 
Fall, daß das hintere Tragkabel nach hinten und das vordere 
Tragkabel nach vom gezogen wird. Die Oegenkabel sind dann 
in entsprechender Weise ebenso zu verspannen: das vordere 
naoh vom und das hintere nach hinten. Will man die volle 
Fachwerkshöhe ausnützen, so sind die Möglichkeiten für die Ver- 
schiebung der Gegenkabel am Oberflügel freilich auf eine steife 
Mittelrippe oben beschränkt. Es ist sonst nötig, die Gegen- 
kabel nicht zum Spannturm, sondern flacher nach der Rumpf- 
oberkante zu führen. 

Sehr große Vorteile ergeben sich freilich nicht aus der raum- 
lichen Führung der Kabel. Es läßt sich allgemein zeigen, daß die 
Holmkraft aus den direkten Knotenlasten in beiden Fällen dieselbe 
ist, wenn das Kabel in gleicher Höhe von der oberen Verspannung 
aus angreift. Trotzdem ist die Vergrößerung der Einspannungshöhe 
für die Steifigkeit des räumlichen Balkens von Bedeutung. 



• c) Stirnkabel. 

Als besondere Kabelart sind bei der Kabelführung die 
Stimkabel anzusehen. Hierbei werden nach den Bezeichnungen 
des ersten Teiles, Seite 27, unter Stimkabel Diagonalen ver- 
standen, die als überzählige* Glieder von einem meist hinten 
liegenden Fachwerkspunkt aus der Zelle heraus sofort zu dem 
Hauptrumpf oder zu den Seitenrümpfen oder Schwimmern nach 
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vorn verlaufen und ihre Spannkraft unmittelbar dorthin über- 
tragen. 

Erste Anordnung. Vqr einiger Zeit führte man die Stirn- 
kabel meist von der Zelle hinten oben durch das Feld nach vorn 
unten. Wenn nicht außer diesen überzahligen E^abehi die übliche 
Normalverspannung angeordnet ist, so liegt dann der Fall einer 
halben Kreuzverspannung vor. (Siehe Seite 293 des dritten Teiles.) 
Außer zum Abfangen von Motorgondeln und in besonderen Fällen 
wird diese Anordnung jetzt seltener durchgeführt. Kabelspannungs- 
messungen im Fluge haben nämlich ergeben, daß dieses Kabel in 
fast allen Belastungsfällen des Fluges ohne größere Kräfte bleibt, 
ein Ergebnis, das auch mit den Rechnungen und Betrachtungen auf 
Seite 294 gut übereinstimmt. 

Zweite Anordnung. Man zieht es deshalb vor, das Stirn- 
kabel in der Ebene des Unterflügels selbst von einem außen liegenden 
Punkt der 2ielle nach dem Vorderrumpf zu führen. Daß auch diese 
zweite Anordnung nicht inmier sehr vorteilhaft ist, leuchtet ein. 
Sie gibt zwar eine größere Konstruktionshöhe für die Innenverspan- 
nung unten. Dies kann oft sehr erwünscht sein. Aber in den 
meisten Fällen wurden diese Stimkabel erst beim Nichtbestehen 
einer Bruchprüfimg nachträgUch als Notbehelf eingezogen. Die Kon- 
struktionshöhe wird besonders vergrößert, wenn man vom Hinterholm, 
etwa am Vorderholm vorbei oder auch durch die Mitte des Vorder- 
holms hindurch, das Stimkabel nach vom führt. Außer dem 
Eigenwiderstand des Kabels wird in der Luft vor dem Flügel 
durch das Stimkabel eine gewisse turbulente Störung der Luft- 
strömung hervorgerufen, die für den Wirkungsgrad des Flügel- 
profils selbst sicher nicht von Vorteil ist. Es soll als Grand- 
satz festgehalten werden, daß diejenigen Glieder, die ohne 
größeren Nachteil innerhalb des Flügels angeordnet werden können, 
auch dort anzuordnen sind^). 

Trotzdem sind bei bewährten, ausländischen Flugzeugen Stim- 
kabel angewendet, wie z. B. bei de Haviland 4 und 9, bei dem fran- 
zösischen A. R. und bei Sopwith Dolphin, bei dem bekannten 
Caproni und bei dem italienischen S. P. 2. Sie bringen dort zum 
Ausdruck, daß die Flugzeugzelle und die Übertragung der Laft- 
kräfte in erster Linie an demMotor und dann erst an dem Rumpf 
ihre Gegenkräfte findet. — 



*) Eine mit groBeiu Aufwand durchgeführte Berechnung des .letzten 
Sicmeiw-JagdflugzcugeB ergab in gleicher Weise eine geringe Wirkung des 
Sturmkabcls. 
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13. Anordnung der Innenyerspannnng. 

Wie die Berechnungen des ersten Teiles zeigen, wird die Innen- 
verapannung im Unterflügel besonders beim C-Fall stark beansprucht. 
Die Innenverspannung unten hat überhaupt eine nicht zu unter- 
schätzende Bedeutung. 

Die in den Kabeln der Innenverspannung auftretenden Ejräfte 
sind zunächst der Neigung der Kabel proportional. Je flacher die 
Kabel angeordnet werden, desto stärker werden sie beansprucht. 
Treten wegen des außenliegenden Motors Erschütterungen und 
Schwingungen auf, so wird man die Innenverspannung in diesen 
Teilen eines Flügels nicht aus Drähten und Kabeln, sondern aus 
starren Rohren herstellen. 

Bei dem Großflugzeug von Caproni läßt sich folgende Entwick- 
lung verfolgen. In der ersten Ausführung wurde die Verspannung, 
die durch die Teilung der Hauptstiele gegeben war, zunäc^t nur 
einmal unterteilt. Bei späteren Ausführungen hat man sich ent- 
schlossen, statt der flachen Winkel der Innenverspannung eine 
nochmalige Unterteilung vorzusehen. Auch bei einem deutschen 
Großflugzeug, das früher ebenfalls nur von Stiel zu Stiel im 
Flügel verspannt war, hat man später die Innenverspannung 
unterteilt.. 

Je geringer die Holmentfemung selbst ist, desto enger wird 
meist die Unterteilung der Innenverspannung gewählt. (Beispiel Sop- 
with-Dreidecker.) Es hat jedoch keinen Vorteil, hierbei allzuweit 
zu gehen, da an den Knotenpunkten die vollen Holme und die Be- 
schläge Mehrgewicht bedingen. 

Die Unterteilung selbst wird im allgemeinen nicht in 
der Mitte oder in gleichen Abschnitten vorgenommen, sondern 
die Innenfelder sind kleiner wie die Außenfeldw, da die 
Kräfte dort im allgemeinen größer werden und es erwünscht ist, 
etwa gleiche Knicksicherheiten auch in den einzelnen Abschnitten 
der Holmfelder zu besitzen. 

Bei der Berechnung der Innenverspannung wird man meist zu 
sicher gehen, wenn man die Mitwirkung der Stofifbespannung der 
Flügel nicht berücksichtigt. — Bei einem Eindecker bildet man die 
Innenverspannung meist etwas stärker aus, da hier nicht in der 
gleichen Weise wie beim Doppeldecker ein Ausgleich der Bean- 
spruchung möglich ist. 

Wenn die Holme nicht gleichlaufend (parallel) sind, sondern 
sich zu einem Dreieck schließen wie in Fig. 130 und Fig. 138, so ist 
theoretisch keine Innenverspannung notwendig. Man erhält dann 
für Kühler und Behälter im Flügel Raum. 
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Fig. 97. 





98i 



Fig. 98 b. 



Innenverspannung mit .^-Verband. 

Diese Möglichkeit der Innenverspannung soll nur gestreift 
werden. Man kann zwei Hauptfälle unterscheiden: 

a) Verwendung von starren Diagonalen (Fig. 98a). 

b) Verwendung von schlaffen Diagonalen mit Gegenkabeln 
(Fig. 98 b). Dieser Aufbau hat, da der Holmabstand s meist recht 
klein Ist, für den Flugzeugbau kaum größere Bedeutung. Er bedingt 
auch reichlich mehr Beschläge ab sonst notwendig. Ebenso ist eine 
Unterteilung innen durch Zwischenstiele (Fig. 97) nach Art des 
„Spadsystem^ unzweckmäßig. Die vorhandenen Bippen können den 
gleichen Zweck erfüllen. 

Eine weitere Untersuchung ginge über den hier gegebenen 
Bahmen hinaus. — 



14. Verwendung von überkreuzten Hauptstielen. 

Vom statischen Gresichtspunkte aus bedingt die Anordnung von 
starren überkreuzten Stielen oder von steifen Flächenstielen statt 
der Kabel im Tiefenkreuz stets eine Vergrößerung der statisch un- 
bestimmten Größen. Dieselbe statische Wirkung tritt auch bei einer 

^ärkeren Ausbildung der Tiefenkreuzkabel ein: die Wirksamkeit der 

^efenkreuze wird größer. 

Dies ist allgemein einzusehen, wenn man beachtet, daß die 
Tiefenkreuzkabel in den Zähler der Elastizitätsgleichung nicht ein- 
gehen. Für das Tiefenkreuzkabel selbst ist die Spannung im Haupt- 
system iS^=0. Es gehört nicht mit zum Hauptsystem. Der Nenner 
dagegen wird bei starren Tiefenkreuzen um den Anteil des Tiefen- 
kreuzes kleiner, X^ selbst also größer. 

Für das Beispiel der Normalbereohnung der Flugzengmeisterei er- 
geben sich zahlenmäßig folgende Werte im B-Fall (vgl. Seite 52 und Seite 81): 
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Die Größe der verwendeten Summenglieder ist sohon auf Seite 83 
unten angeflohrieben. Durch den Wegfall des Tiefenkreuzes wird: 

a„ = 47 000 — 5060 = 41 940 

a** = 14698 — 5060= 9638 
Damit ergibt sich: 

_ 23344-9,638 — 79500 ^ 224990 — 79500 ^ 145490 ^^^ 
•"" 41,9409,638 — 93 "~" 404 — 93 ~" 311 ="*^*« 
und 

_ 10«(8,276-41,940 — 224,000) ^ 347095 — 224000 ^ 123095 
*"" 41,940-9,638-93 "" 404-93 ~" 311 —'*•''« 

Der Unterschied gegen früher beträgt also: 

JXa = 480— 439= 41 kg 

dX* = 396 — 279 = 117 kg 

Welchen Einfluß diese Änderung der statisch unbestimmten Größen bei- 
spielsweise auf die Holmstäbe A^ und A^' oben hinten ausmacht, zeigt folgende 
Rechnung. Der zahlenmäßige Ansatz ist mit der erwähnten Normalbereohnung 
der Flz. zu vergleichen: 

A^' = — 4186 + 480 • 4,247 + 396 • 1,397 = — 4186 + 2050 + 554 
= — 1582 kg gegen — 1982 kg dort 

A^" = — 4800 + 480 . 4,795 + 896 • 1,945 = — 4800 + 2300 + 770 
= — 1730 kg gegen — 2158 kg dort. 

Diese Berechnung bezog sich auf den B-Fall, wo der Oberholm entsprechend 
oitlastet wurde. Eine gleiche Entlastung des Oberholmes tritt auch im C-Fall 
auf. Die Unterholme werden jedoch hinten stärker belastet, da dort eine 
Vergrößerung der Tiefenkreuzverspannung X« eine Vergrößerung der Kräfte 
bedeutet. 

Für die Konstruktion ist jedoch zu beachten, daß das Gesichts- 
feld nach der Seite durch steife, überkreuzte Stiele gegebenenfalls 
mehr gestört werden kann, wie durch Kabel in der Tiefenkreuz- 
verspannung. 

Außerdem sind die durch die Stiele dargestellten seitlichen 
Flachen außen bei Böen nicht gerade günstig. — 

Statt der steifen Stiele kann man auch viereckige Rahmen 
mit steifen Ecken als Tiefenkreuze einfügen. Die Berechnung ist 
dann dieselbe wie vorher. Auch der Nachteil der geringeren 
Forraänderungsarbeit bei plötzlichen Überlastungen bleibt be- 
stehen. Bei dem amerikanischen Le Piere Fighter mit 400 PS 
Liberty -Motor scheint dieses „Rahmentiefenkreuz^ zuerst aus- 
geführt zu sein. 

T«n Oriei, Flogseogststlk. 17 
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Fig. 99. 



Halbe Diagonalen nach Fig. 99 sind 
weniger oder nicht zur AoBführong gekommen. 
Die Anschlüsse kosten stets Gewicht. Die 
übrigen Nachteile der steifen Tiefenkreoze 
bleiben. 

Von einiger Bedeutung könnte diese An- 
ordnung sein, wenn die Knicklänge der 
Hauptstiele in der Mitte unterfangen wird. 
Besonders bei kleineren und mittleren Flugzeugen mit nur einer 
Hauptverspannungsebene haben sich Stielformen entwickelt, die dem 
Statiker als nichts anderes als doppelt T, U und Z-Profile erscheinen. 
Bei Staffelung erscheint der steife, Z-förmige Stiel günstig (z. B. 
Bumpler D.). 



16. Günstigste Stellung der FlugzeugsUele. 

Einstieier. 

Wenn die Hauptabmessungen eines Flugzeuges festliegen, 
so ist die Stellung der Stiele eine Frage, die Ton dem Stand- 
punkt der Festigkeitslehre aus zu entscheiden ist. Aerodynamisch 
ist es meist gleich, an welcher Stelle des Holmes die Stiele an- 
greifen. 

In dem ersten Teil wurde die Frage nach der „besten" Stiel- 
stellung nur vom Gesichtspunkte der geringsten Holmbeanspruchong 
aus für den Zweistieier und für ein Beispiel des Dreistielers durch- 
geführt. Wir wollen jetzt dazu übergehen, einen Einstieier noch 
etwas eingehender zu betrachten. 

Wie ist der Stiel nach Fig. 100 zu stellen, damit nicht nur die 
Holmgewichte, sondern auch das Stielgewicht und die Auftriebs- 
verluste infolge des Widerstandes der Stiele und Kabel einen Kleinst- 
wert ergeben? 
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Fig. 100. 
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In voller Allgemeinheit läßt sich die Gleichung: 

Gewicht (2 Holme + Stiel + Kabel) -f n • Widerstand (Stiel 

+ Kabel) = Minimum (121) 

auch bei einem Einstieier nicht lösen, trotzdem nur wenige Veränder- 
liche vorhanden sind. Es seien gegeben: die halbe Spannweite außen Z, 
die Systemhöhe h und die Querbelastung jp auf den laufenden cm Holm- 
lange. Außerdem liegen für unser Beispiel folgende vereinfachende 
Annahmen zugrunde: 

1. Das System habe oben und unten die gleiche Spannweite. 

2. Der Baldachin sei gleich der Rumpfbreite i. 

3. Der Oberholm sei mit einem exzentrischen Gelenk (6) (siehe 
Fig. 110) an den Baldachin angeschlossen, dessen Exzentrizität 
derart bei den einzelnen Stielstellungen verändert wird, daß das 
Biegungsmoment bei (2) von dem überstehenden Ende her dem 
Anschlußmoment bei (6) stets gleich wird. Dies ist immer aus- 
führbar, selbst wenn das Gelenk aus der Umhüllung des Flügel- 
profils heraustritt. 

Der Holm habe im Feld überall gleiches Trägheitsmoment. Seine 
Elastizitätszahl sei 100 000 kg/cm^ 

Für beide Holme sei der gleiche Hauptbelastungsfall maßgebend. 
(Das Grewicht des Unterholms ändere sich auch bei anderen etwa maß- 
gebenden Hauptbelastungsfällen in gleicher Weise wie in dem unter- 
suchten Fall.) 

Der Beitrag der wagrechten Kräfte ist bei dem A-Fall zu ver- 
nachlässigen. 

4. Der Außenstiel stehe senkrecht zum Holm. 

5. Die Querbelastung werde der Einfachheit halber oben und 
unten als gleich angenommen. 

6. Zuschläge für Stielschuhe, Spannschlösser und stellenweise 
volle Holme werden vernachlässigt. 

Nicht angenommen wurden also vor allem exzentrischer Kabel- 
anschluß oben und Gerbergelenke im Unterholm. Auch das Gegen- 
kabel wurde nicht in die Betrachtung hineingezogen. Will man andere 
Annahmen machen, so kann die Rechnung, die nur als Beispiel dienen 
soll, ebenfalls ähnlich durchgeführt werden. 

Wir wollen wieder, wie früher, leicht auswertbare allgemeine 
Formeln aufstellen, die dann für die verschiedenen Stielstellungen x 
ausgerechnet werden. In besonderen Fällen läßt sich die Aufgabe 
auch unmittelbar lösen. Man ermittelt dann das tatsächliche Gewicht 
für verschiedene FäUe und liest den Kleinstwert aus einer Kurve ab. 
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Als Hilfswerte bntnchen wir znnächBt eine Benebang zwischeo: 
a) Stielgewicbt und Trägbeitsmoment der Stiele Für 

die öfter verwendeten Stablrohrstiele ergibt eich dorcb Vemich die 

ungefähre Oleicbung: 

Js, = (3si".4000O0 oder Oai^ij^-Vlä • ■ .(122«) 

Hierbei sind, wie im folgenden, kg und cm als Einheiten m benataen. 
Oder bei Verwendung der Euler'schen Formel: 

Dm Zatrefien Bei innerhalb des Geltnngsbereicbes durch folgende 
Tafel nachgewiesen. 

Tafel 61. 



b) Für die Abhängigkeit des Kabelgeviohtes Qg t<üi der 
Knbelkraft Sg wurde folgende Beziehung aufgestdlt: 

5ä = 2100000.Gx oder ©, = — -^L_ . . (jgg) 

Diese gerade Linie gibt die Verhältnisse genau genug. Bei schwächeren 
Kabeln weiden größere Sicherheiten verlangt wie bei atäikeren. 
Dabei ist eine mittlere Festigkeit aus Versuchen EOgronde gdegt. 

KsnisB in Wu»en untersobeidet für den Flngseagbao: 

1. Qtwlilal A Tiegelguß-Stahldnht a=:12S-f 140 kg/mm*, 

2. n B Patent-PflagBUhldnOit = 160-^190 ■• 

3. - C - - = 200-^220 » 
* - n r - = 250^300 B 

Pas Kabolgc wicht ist übrigens von recht geringem Einfluß. 
Dil' Gonnuigkeit der Qleichung wird dorch die folgende Tafel luA- 
gowiosen. 
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Tafel 62. 



Zuläflsige 


Darchmesser 


Gewicht 


Gewicht 


Kabelkraft 8 




vorhanden 


errechnet 


kg 


cm 


kg/cm 


kg/cm 


800 


0,3 


0,00041 


0,00038 


1500 


0,39 


0,00066 


0,00071 


2000 


0,45 


0,00095 


0,00095 


2400 


0,5 


0,00107 


0,001 14 


3000 


0,56 


0,001 39 


0,00143 


3600 


0,63 


0,001 76 


0,001 73 


4800 


0,72 


0,00228 


0,00228 



c) Für die Holme muß wegen der verschiedenen verfügbaren 
Banhöhe zwischen Vorder- und Hinterholm unterschieden werden. 
Unter Benutzung der Werte für ausgeführte Holme von Seite 277 
dieses Teiles ergibt sich: 



Vorderholm: 6^« = 0,00445 + 0,00007- t/W 
Hinterholm: 0^1^ = 0,005 60 + 0,000077 «7^ 



. (124a) 
. (124b) 



Wir gehen nun so vor, daß wir das Gesamtgewicht aus Stiel, Kabel, 
Unterholm und Oberholm ermitteln und für drei Stielstellungen an- 
schreiben, sodann die Widerstandswerte berechnen und schließlich 
alle Werte nach Gleichung 121 miteinander verbinden. Im allge- 
meinen ergibt sich: 

Bückt der Stiel nach Flugzeugmitte zu, so wird zunächst 

a) die Stielkraft größer, 

b) die Kabelkraft größer, 

c) der Unterholm innerhalb gewisser Grenzen leichter, 

d) für den Oberholm besteht ein Kleinstwert bei einer ganz 
bestimmten Stielstellung. 

1. Stielgewicht unseres Beispiels. 
Nach Gleichung 122b ist das Stielgewicht: 

^* V 400000 V TT« JS;. 400000 

Da die Stielkraft B bei den angeführten Voraussetzungen: 



B = 



2x 



so folgt: 



Ö.. = Ä-|/I 



P'P'h^ 



400 000 •^- TT* a? 
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Für unser Zahlenbeispiel nehmen wir fest an: 

1 = 420 cm 
A = 140 cm 
V p = lfi kg/cm 

Damit ergibt sich für das Stielgewicht in kg: 

Vx 

bei a: = 250 cm 280 cm 310 cm 

G,,= l,50kg 1,43 kg 1,38 kg 

2. Kabelgewicht. 
Nach Gleichung (123) ist das Kabelgewicht: 

' •^ ' 2100000 
Da die Kabelkraft: 



Ä^ = i> = ^y^+1 oder =-^r_P_ 

so folgt: _(i! + ?!):P-l^ 

^ 2 100000. a:.Ä 

Die Zahlen der obigen Festwerte eingesetzt, ergibt: 

_ 19600 + a? ^ 
^~ 1110. x 

für a:=260cm 280 cm 310 cm 

öjra = 0,30kg 0,32 kg 0,33 kg 

also immer zu vernachlässigen. 

3. Gewicht der Unterholme. 

Die Unterholme werden nur auf Biegung beansprucht. Für den 
einfachen Belastungsfall eines gleichmäßig belasteten Balkens auf 
zwei Lagern mit einem Kragmoment auf der einen Seite ergibt sich 
das größte Feldmoment 

«--'-fi'-i)' <•»*) 
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]>i686B Größtmoment ist aber für den ganzen Holm nur maßgebend, 
wenn das Kragmoment selbet nicht größer ist. Dies tritt ein für: 



^2 S \ xJ 



oder 



x<CiOyll'l Kragmoment maßgebend, 

x^Oyll'l Feldmoment maßgebend. 

Damit ergibt sich die Grenze für die Gültigkeit des Feldmomentes, 
sonst ist das Kragmoment der Dimensionierung zugrunde gelegt. 
Mit der Beziehung: 

ersibt sich hier: ,» , ,.^ 

S o\ xl 

Wexm man das Gewicht des überragenden Endes selbst wegen 
des Zulaufens außen mit 0,7 des Stützenquerschnittes einführt, so 
folgt für a?>>0,71-i das Gewicht: 

Q^ = x [0,00007 ^^^ (2 — ^y + 0,00456] + 0,7 • (i — a;) . 



i 



^^ ^^ . 0,00007 + 0,00466 



a 2 
Für die Stützenstellung, bei welcher das Elragmoment überwiegt: 

ö, = (0.7 i + 0.3 x)[fc^ + 0,00 466] 

Diese Formeln ausgewertet, ergeben: 

X = 250 cm 280 cm 310 cm 

öj^^ = 4,S5kg 3,57 kg 3,46 kg 

4. Gewicht des Oberholmes. 

Der Oberholm wird außer der Biegung von einer bei allen Stiel- 
stellongen gleichbleibenden Druckkraft: 
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beansprucht. (In ähnlicher Weise ist innen 8 auch für größere Fing- 
zeuge durch g und die festen Abmessungen des Flugzeugs darstellbar.) 
Durch die gewählte Anordnung der Gelenke wird das größte Feld- 
moment immer bei x/2 auftreten. Da bei der genauen Reclmang 
nach der veraUgemeinerten Clapeyron'schen Gleichung für das 
Größtmoment das Trägheitsmoment mit der Kosinus-Funktion ver- 
bunden vorkommt, so wollen wir zur Bestimmung von J die 
Via nel lösche Näherungsformel verwenden. 



M =M 



n 



n 



Die Knicksicherheit hierbei ist n = 



Je' 



wobei Jß das nach 



Euler notwendige Trägheitsmoment bei einfacher Last bedeatet. 
Nach einigen Umformungen wird daraus: 



J=M,--^Je 



(126) 



Wie schon auf Seite 199 und 210 verwendet mit a als zulässige 
Spannung und e die Entfernung der äußersten Faser. 

Oder in unserem Fall: 

.=.. + l(^_Efc^') („e., 

Diese Formel liefert gute Werte, solange die Jf^-Linie noch einen 
größeren positiven Wert in Feldmitte wie bei einem eingespannten 
Balken hat. Darüber hinaus wird das Trägheitsmoment und auch 

das Gewicht besser und 



210cm** 
k 200 cm* 



I 



190cm* 
180 cm* 



170cm' 



160cm* 



k f 



200cm 



ZSOcm 
Fig. 101. 



300cm 350cm 



schYieller unmittelbar be- 
rechnet. Die Abhängigkät 
des Trägheitsmomentes von 
der Feldweite ist in der 
nebenstehenden Figur 101 
dargestellt. Die Zunahme 
des erforderlichen Trägheits- 
momentes nach außen mit 
der größer werdenden Spann- 
weite ist durch das größer 
werdende Eul ersehe Träg- 
heitsmoment bedingt. Das 
Zunehmen nach innen zu 
ist eine Folge der dann 
größer werdenden Krag* 
moraente. 
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Die Z&hlenrechnung, die immerhin wegen der erstrebten gleichen Höchst- 
spannung größere Rechenarbeit erfordert, ergab bei gleichem a««« = ^10 kg/cm'. 

z = 250 om 280 cm 810 cm 

0^^ = 6,08 kg 6,60 kg 7,66 kg 

Die Gesamtgewichte werden dann für die vier Glieder: 

12,23 kg 11,92 kg 12,83 kg, 

wie auch in der Fig. 102 dargestellt ist (siehe Seite 266). 

n. 

Berechnung der schädlichen Widerstände. 

Nach den bekannten Formeln ist der schädliche Widerstand W 
von Kabeln und Stielen, dem Staudruck q, dem Widerstandsbeiwert 
c^ und der Widerstandsfläche aus Systemlänge mal Durchmesser 
proportionaL 

^= ^ •"'('*• ^ '^ •''"*+»••<'*'■• "««) 

Wir wollen als Mittelwert annehmen: CtaK für Kabel =1; für 
Stiele c^^ = 0,16. 

Den Staudruck nehmen wir mit 100 an, was in Bodenhöhe 
etwa einer Geschwindigkeit von 144 km/st entspricht. 

Zwischen Kabeldurchmesser dx und Kabelkraft S^ kann, wie im 
dritten Teil, Seite 317 ausführlich dargelegt ist, die Beziehung an- 
geschrieben werden: 

Ebenso benutzen wir die dort abgeleitete Formel zwischen Stiel- 
kraft und Stieldurchmesser (vergl. Seite 317): 

Dies eingesetzt, ergibt den Widerstand TT in kg: 

T7^ = h7;rr?; + 0,21 -^.14- 1/ » ^ ^.» 'fc'0,15 
100 \8340 ' ' / ' r ji*.jE?.0,12 ' 

Oder unter Verwendung der allgemeinen bereits verwendeten Aus- 
drücke für die Stabkräfte: 

100 \X'h 8340 ' / ' ' r 2.a:-;r" .K-0,12 ' 
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Setzt man in diese Gleichung die Zahlen werte für l, p und h von 
Seite 262 oben ein, so folgt: 

Tr = 0,227 ^^^^ + ^' + 0>2lV l96Q0 + x« + |i^ 

Die Auswertung dieser Gleichung für die drei betrachteten Stielstellungen 
ergibt den Widerstand: 



z = 250 cm 



280 cm 



810 cm 



Hieraus durch Venrielfachen mit der Gleitzahl von etwa 6 (s. Seite 324): 
617= 10,16 kg 10,65 kg 11,25 kg 

Die Widerstände nehmen also mit 
wachsender Feldweite zu. 




ZSOcm 



X 



ZSOcm 



310cm 



Fig. 102. Zusammenstellung. 



m. 

Addiert man das gesamte 
veränderliche Eigengewicht und 
die mit der Gleitzahl verviel- 
fachten Widerstände, die einem 
Auftriebsverlust entsprechen, so 
ergibt sich: 

X = 250 cm 280 cm 310 cm 

ö,,,^,=22,39kg 22,67kg 24,09kg 



Es zeigt sich also, daß die ganzen Unterschiede für die ver- 
schiedenen Stielstellungen nicht zu groß sind. Die günstigste Stiel- 
lage liegt bei x = 245 cm. Dies entspricht einem Verhältnis des über- 
stehenden Endes zu Holmfeld (a^ = 1,76 m) 



ÜQ : ttj — 1,75 : 2,45 = 0,71 



Die am Anfange dieses Teiles Seite 202 aufgeführte Zusammen- 
stellung ergibt einen Mittelwert von x:l==0,b4. 

Dieses Ergebnis ist also immerhin größer. Freilich ist die ent- 
\\ ickelte Rechnung nur überschläglich und ohne Anspruch auf äußerste 

Genauigkeit. 
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16. Unt<ff8aehiuig des Eisflusses exzentriseher Knotenpunktansehlfisse. 

Die amerikanischen Vorschriften für den Flugzeugbau vom Jahre 
1916 fordern ausdrücklich den zentrischen Anschluß der Diagonalen. 
In Deutschland werden die Diagonalen oft nicht zentrisch ange- 
schloflsen. Nicht genau zentrisch geführte Knotenpunkte ergeben in 
vielen Fällen einfachere Beschlagskonstruktionen. Durch einseitig 
aufgelegte Verstärkungen und uns3anmetrische Holmquerschnitte 
können jedoch auch ungewollt exzentrische Anschlüsse in den 
Knotenpunkten entstehen. Oft genug wird dieser Punkt bei 
der Durcharbeitung der Einzelkonstruktionen nicht genügend ge- 
würdigt. Es besteht deshalb die Aufgabe, die Zusatzspannungen 
infolge exzentrischer Diagonalen zu untersuchen und festzustellen, 
wie die Diagonalanschlüsse zu führen sind, um eine Verringerung 
der GröBtmomente oder der Stützenmomente der Holme zu er- 
reichen. 

Die Abhandlung von Beißjier über die Festigkeitsberechnung 
der Flugzeugholme („Jahrbuch der Wissenschaftlichen Gesellschaft 
für Luftfahrt^, IV. Band, 1916, Springer) geht auf diesen Punkt ge- 
nau ein und zeigt in einem größeren Beispiel, welche Einflüsse der 
Exzentrizität vorliegen. — Bei der Berechnung kann man zwei 
Wege einschlagen: Entweder man berücksichtigt die Exzentrizität 
sofort zusammen mit den äußeren Lasten in der verallgemeinerten 
Clapeyron'schen Gleichung, oder man stellt, um den Einfluß 
der Exzentrizität für sich beurteilen zu können, eine besondere 
Dreimomentengleichuug auf, die als Belastungsglied auf der rechten 
Seite nur die von der Exzentrizität herrührenden Werte auf- 
weist. 

Im folgenden soll der letztere Weg eingeschlagen werden. Bei 
ganzer Bruchlast ist er zwar nicht einwandfrei, da, wie schon öfter 
erwähnt, das Proportionalitätsgesetz nicht gilt. Bei kleineren Lasten 
wird der Unterschied nicht erheblich sein. Die Wirkung der Kräfte 
tritt jedoch bei der getrennten Untersuchung klarer hervor. 

a) Bei einem Holm auf zwei Lagern, wie er bei einem 
Einstieier vorkommt, können die Kabel entweder unterhalb des 
Knotenpunktes in der in Fig. 103 mit a bezeichneten Lage oder ober- 
halb in der Lage b exzentrisch angreifen. Wird der Holm selbst an 
seinem anderen Ende innen in Holmmitte angeschlossen, so ist 
die Zusatzmomentenfläche immer ein Dreieck mit der Spitze an 
dem Stielknotenpunkt. 

Das Zusatzmoment ergibt sich dann 



268 



Eiiiz«lteile and Einzelanoidnnngen des FlogiaagB. 



Dofl Vorzeichen, d. h. die Uberlagenmg der Homentenfläche, ist 
Tereohieden, je nachdem die Queibelaatong von oben oder anten 
kommt, Eb gilt: 

Momentenlinie I (Diuckstieben) 



Oberdmok und Lage a 

r n n b 

Unterdrück n n a 



—^7 




I (Zugdiagonalen) 

II ( , ) 



An den Knotenponkten hat 
die Uomentenfläche also 
immer eine Cnstetigkeit. 
Diese LÖsnng ist nar 
angenähert. Indeaaen er- 
geben sich bei Verwendung 
der genaueren Gleichungen 
für Dmck und Querbela- 
stung, wie sie auf Seite 116 
des ersten Teiles ange- 
schrieben sind, nach den Beispielen von ReiQner keine großen 
Unterschiede. 

Die Veränderung der Exzentrizität bietet ein einfaches Mittel, die 
Momentenflächen und damit die Holmspannttngen an bestimmten 
Stellen innerhalb gewisser Grenzen zu verändern, wenn die Lage der 
Stiele gegeben ist oder die erste Form der Momentenfläche festliegt. — 
b) Bei einem Holm auf drei Lagern kann man für den nor- 
malen Unterdrück acht HanptfäUe der verschiedenen Gelenkanord- 
nungen unterscheiden. Vier Fälle sind in Figg. 104 bis 107 dargestellt. 
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Fig. 106. 



Fig. 107. 



Das Spiegelbild in bezug auf die Balkenaohse liefert weitere 
vier FSÜe» Alle diese Fälle gelten nur für Druck und Belastung 
Ton unten im Balken. Für Zug und auch für Oberdruck lassen sich 
weitere Falle aufstellen. 

Wir benutzen wiederum die einfache und nicht die erweiterte 
Dreimomentengleichung: 



3f,.,, + Jf,.2(»,+*,)-|-M,.«, = Ä, . 



(127) 



Das Belastungsglied N^ auf der rechten Seite ist offenbar gleich 
Null, da wir die Wirkung der Exzentrizität für sich ohne äußere Belastung 
untersuchen wollen. Die beiden Momente M^ undif, sind gegeben: 

Für das Moment M^ am mittleren Lager setzen wir ebenfalls, 
je nachdem es mit der ersten oder der zweiten Feldweite verbun- 
den ist: 

Damit gewinnen wir für das Stützemnoment den Ausdruck: 



' 2K+Ö 



(128) 



Hierbei kann e^ positiv oder negativ eingeführt werden. Dieser 
Rechnungswert von Mj kommt aber als tatsächlich wirkendes Biegungs- 
moment nicht in Betracht, da er rechts und links noch von ver- 
schiedenen Ezzentrizitätsmomenten S^ • e^ und S^ • e, überlagert wird. 
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Für folgendes Beispiel wollen wir eine Berechnung genauer 
zahlenmäßig durchführen: 

] ""^^^^^ -^^ ^^ 




Damit wird 



Fig. 108. 

S, Sj = 1 100-200 = 220000 kg cm 
S., • »a =■■ 800 • 260 — 208 000 kg • cm 
Sißft=1100- 5-- 5*500 kg cm 
Sg.f, -- 800- 5= 4000 kgcm 
und da c-, negativ ist 

220000-5 4- 208000- 15 ,-^^, 

J//-- ^^- = — 4590kgcm 

Rechts von der Stütze wirkt dann 

M, — Si «3 =- 5500 — 4590 = -f- 910kg. cm 
und link«: 

Ml — Sa • «3 = 4000 — 4590 --- — 590 kg- cm 

Den gesamten Momentenverlauf zeigt Fig. 106. In der gleichen Weise sind 
die Momente für die verschiedenen anderen Gelenkanordnungen berechnet und 
dargestellt. Dabei liegen die gleichen Festwerte wie oben zugrunde. 

Es zeigt sich, daß man in der Wahl der Kabelanschlüsse ein 
Mittel in der Hand hat, die auftretenden Momente unabhängig von 
der gewählten Feldteilung zu verändern. 

Für eine bestimmte Aufgabe wird man wohl am schneUsten zu 
einer wirksamen Verkleinerung der bestimmten Momente kommen, 
wenn man sich den Verlauf der Biegungslinie des Balkens ohne 
(xzentrischo Anschlüsse klar macht, und dann die Exzentrizität so 
wühlt, daß durch sie eine entgegengesetzte Biegung auftritt. 

(•) Exzentrische Holmgelenke in Flugzeugmitte oder am 

Zellenanschluß. 

Diese Anordnung ist nur ein besonderer Fall der soeben be- 
(rachteten allgemeinen Anordnung. Sie entsteht, wenn sämtliehe 
exzentrischen Anschlüsse außer dem innersten Null werden. 

Aus praktischen Rücksichten für die Beförderung der Mügel ist 
IS meist erwünscht, schon bei einmotorischen, zweisitzigen Flugzeugen 
die weitgespannten Flügel in der Mitte oder am Baldaohin zu teilen 
lind dort ein Gelenk anzuordnen. Da jedoch ein Momentennullpunkt 
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über einer Stütze für die Holme ungünstig ist, so empfiehlt es sich naoh 
dem Vorgehen von Herrn Dipl.-Ing. G. Madelung immer, die Anschluß- 
gelenke exzentrisch anzuordnen und dadurch mit Hilfe der Langs- 
kraft ein Einspannungsmoment hervorzurufen. Wenn der Holm auf 
Druck beansprucht wird, tritt dadurch eine wesentliche Entlastung 
ein. Diese Art der Einspannung ist einwandfreier als die sonst üb- 
liche durch Festhalten der Tangente des Balkens. Wird dagegen 
bei Oberdruck der Oberholm auf Zug beansprucht^ so ist seine Festig- 
keit durch das exzentrische Gelenk ebenfalls nicht gefährdet. Er 
braucht nicht besonders berechnet zu werden. Der für Knickung 
erforderliche Querschnitt ist immer größer wie der Querschnitt, der 
für Zug erforderlich wäre. Aus praktischen Gründen hat man, um 
mit der Grelenkausbildung nicht über das Kippenprofil hinauszu- 
kommen, bei normalen Flugzeugen eine Exzentrizität von ungefähr 
40 mm angeordnet. 

Die Verschiebung des Gelenkes von Holmmitte aus nach oben 
oder nach unten kann man sich an Hand der Fig. 109 und 110 klar- 
machen. 





Fig. 109. Anordnung 1. Fig. HO. Anordnung 2. 

Die Anordnung 1 bedingt eine größer werdende Durchbiegung 
des Holmes in der Mitte, somit eine Vergrößerung des Biegungs- 
momentes. Diese Gelenklage ist also für die gezeichnete Belastung 
ungünstig. 

Durch die Anordnung 2 in Fig. 110 wird die Durchbiegung in 
der llitte kleiner, da die Querbelastung j? für sich eine umgekehrte 
Durchbiegung wie die axiale Druckkraft S hervorruft. — 



17. EinOuB der Vorspannungen der Kabel auf das Krättesystem. 

Im Flugzeugbau ist es üblich, sämtliche Haupt- und Gegenkabel 
mit einer gewissen Vorspannung zu versehen, hauptsächlich um das 
widerstandsvermehrende Schwingen der Gegenkabel im gewöhnlichen 
Flug zu beseitigen. Bei Belastungsproben mit Sand hat sich gezeigt, daß 
die Gegenkabel beim Ein- bis Zweifachen der gewöhnlichen einfachen 
Last spannungslos werden. Es soll deshalb im folgenden eine Verspan- 
nung von ^/g der Bruchlast zugrunde gelegt werden. 
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Die beiden Fälle sind zu unterscheiden: Bei der Belastung durch 
Luftkräfte ist die Vorspannung der Gegendiagonalen entweder bereits 
überwunden oder ein Teil der Vorspannung besteht auch dann noch. 
Sind die Gegenkabel bereits spannungslos, so ist kein Zweifel über die 
Zahl der notwendigen und mittragenden Glieder für den Aufbau 
des Fachwerkes. Das normale Fachwerk ist dann durch die Mit- 
wirkung der Tiefenkreuzverspannung soviel mal statisch unbestimmt, 
als Tiefenkreuze vorhanden sind. 

Sind jedoch die Gegenkabel infolge ihrer Vorspannung noch nicht 
spannungslos, so ist das Fachwerk außer der bereits vorhandenen 
statischen Unbestimmtheit so vielfach statisch unbestimmt als Felder 
mit Gegenkabel vorhanden sind. 

Die Spannungsberechnung für den Fall, daß in einem Feld 
Haupt- und Gregenkabel infolge der Vorspannung Kräfte aufnehmen, 
hat kaum besondere Bedeutung, da im Augenblick der Bruchbelastung 
die Vorspannung sicher überwunden ist. Das Kräftebild ist zwar 
zunächst bei geringeren Belastungen ein anderes als das errechnete. 
Infolge der Vorspannung kann das betrachtete Kabel Druck- 
spannungen annehmen. Sind die Vorspannungen aber durch 
diese Druckkräfte überwunden, so ist das Fachwerksystem tat- 
sächUch dasselbe wie in der Berechnung angenommen wurde. 
Beobachtungen im Flug zeigen nun, daß die Gegenkabel meist 
spannungslos werden. 

Die Anwendung von schlaffen Gegendiagonalen führt in 
der Berechnung auf folgende Punkte: 

1. Tauscht man in einem Parallelogrammfeld die Diagonalen, 
so ändern nur die in diesem Parallelogramm liegenden Stäbe ihre 
Spannung. 

2. Die Spannungen der getauschten Diagonalen verhalten sich 
wie ihre Längen und wechseln iht Vorzeichen. 

3. Die Zusatzspannnngen, welche die Umfangsseiten des Parallelo- 
gramms erhalten, verhalten sich zur Spannung der umgetauschten 
Diagonalen wie die bezüglichen Stablängen. 

(Die Berücksiohtigung von Trapezen als Feldfonnen führt zu weit. Größere 
Bedeutung hat das Rechteck.) 

Welche Wirkungen durch die üblichen, großen Vorspan- 
nungen ausgeübt werden können, soll an dem Beispiel eines Zwei- 
stielers gezeigt werden. 

Im allgemeinen liegt ein Stiel in drei Feldern, von denen z.B. 
zwei der vorderen Tragwand und eins der Ebene der Tiefenkreuze 
angehören soll. Durch Anziehen einer Diagonale in jedem Feld er- 
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halten die Glieder der Umrandung dieses Feldes nur Druckspannungen. 
Der Stiel wird also zusätzlich von drei Seiten her gedrückt. 




Verfolgen wir zahlenmäßig die Anteile des Druckes aus den Vor- 
spannungen der einzelnen Felder, so ergibt sich die ganze Stielkraft: 

aus dem folgenden Kräfteplan: 



System. 



Kräfteplan. 





Kg. 112. 

Wir wollen jetzt folgende Abmessungen des Normalbeispiels der 
Flugzeugmeisterei annehmen (vgl. auch Seite 52 unten): 



Kabel 


Durchmesser 


Bruchlast 


Vorspannungskraft 


Länge 


A 


0,4 cm 


1500 kg 


500 kg 


320 cm 


D, 


0,5 cm 


2400 kg 


800 kg 


242 cm 


ö. 


0,28 cm 


700 kg 


230 kg 


181cm 



Diese Werte aus dem Rechnungsbeispiel der Flugzeugmeisterei er« 
geben mit einer Stiellänge r^ = 186,8 cm eine Kraft: 

JB| = 186,8 [1,56 + 3,30 + 1,27] = 186,8 • 6,13 = 1140 kg 

YtD Grlei, Flugieagitatlk. 18 



274 Einzelteile und Einzelanordnungen des Flugzeugs. 

Diese KisSt, die durch eine mittlere Vorspannung von nur 
einem Drittel der Bruchlast hervorgerufen wird, ist schon wesentiich 

größer wie die Kraft im A-Fall, die aus 1^5 = — (Qi + Q, + Qjj^ 
= — 777 1,038 zu 807 kg errechnet wurde. 

Recht unangenehm werden diese Druckspannungen, wenn in 
einem besonderen System, etwa bei einem Dreidecker, ein Stiel 
sonst z. B. hinten nur gezogen wird und allein wegen dieser Neben- 
spannungen recht wesentlich verstärkt werden muß. 

Man sollte deshalb nie mehr Vorspannung geben als zur Ver- 
meidung der E^abelschwingungen erforderlich ist, und mit einem Span- 
nungsmesser die vorhandene Vorspannung prüfen. — 

18. Holmformen. 

Die Flügelholme sind im allgemeinen auf Biegung und Längs- 
kraft hin zu dimensionieren. Die Holmgurte nehmen in der Haupt- 
sache die Biegungsmomente und die senkrechten Holmst^ge die Quer- 
kräfte auf. Um möglichst günstige Holme zu erreichen, wird man 
versuchen, das Material unter voller Ausnutzung der Konstruktions- 
höhe in den Gurten außen anzuordnen. Je größer der Holm wird, 
desto mehr kann er selbst wieder in eine Fachwerkskonstruktion aufge- 
löst werden. Siemens hat für sein letztes Biesenflugzeug die in Fig. 116 
dargestellten Verhältnisse gewählt. Auch bei dem großen Tarrant- 
Dreidecker waren die Holme aufgelöst. Bei gewöhnlichen Holmen 
können die Stege oft aus Sperrholz hergestellt werden. (Bei Wasser- 
flugzeugen ist diese Bauart freilich nicht erlaubt.) Da die Holme 
an den Stielen, wo die größten Querkräfte auftreten, immer voll aus- 
gefiihrt werden, ist eine besondere Berücksichtigung der Querkräfte 
meist nicht erforderlich. 

Das seitliche Ausknicken der Holme wird im allgemeinen 
durch die Steiflgkeit der Bippen verhindert. Da aber beide Holme 
eines Flügels zu derselben Zeit auf Knickung beansprucht werden 
können und da der eine Holm sich dann nicht gegen den andern 
abstützen kann, so ist hier die Bippenverbindung besonders wichtig, 
um für diesen Fall eine geschlossene, steife Platte zu bilden. 

Es ist dann nur notwendig, das große Trägheitsmoment des Holmes 
in die Berechnungen einzusetzen. Trotzdem läßt sich allgemein sagen, 
daß derjenige Holmquerschnitt günstiger ist, der bei gleichem größten 
Trägheitsmoment und bei gleichem Flächeninhalt auch ein größeres 
Trägheitsmoment für die zweite senkrechte Achse besitzt. Ein Kasten- 
querschnitt wäre deshalb einem Doppel-T-Querschnitt vorzuziehen. 
Außerdem ist der Bippenanschluß an ein Kastenprofil immer leichter 
herzustellen. 



Holmformen. 
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ESs ist trotz der gleichzeitigen Wirkung der Längskraft immer 
am günstigsten, die von den Bippen gebotene Konstruktionshöhe voQ 
aosznnatzen. (Gegenbeispiel: Handley Page, siehe Seite 332.) Erst 
dann, wenn sich bei Holz geringere Gurtstärken wie 6-1-8 mm er- 
geben sollten, wird man die Höhe des Holmes beschränken oder die 
Holmstege auflösen. 

Zur Erreichung einer großen Konstruktionshöhe der Holme 
haben die Berlin - H al b er s tä d t er Industrie -Werke beim unteren Hinter- 
holm die Zwischenräume zwischen den Bippengurten über einem nor- 
malen doppel-T-förmigen Holin mit einer breiten Leiste ausgefüllt, 
deren Höhe der Gurthöhe der Bippen gleich ist. Um den Zusammen- 
hang auch für die Zugfaser gut zu wahren, hat Halberstadt über diese 
Leisten, die mit Bippenoberkante bündig liegen, noch ein stärkeres 
Sperrholz von etwa 3,6 mm gelegt. Dieses Sperrholz darf kaum 
schwächer sein, da es sonst leicht ausknickt. Wird diese Ausfüh- 
rung sorgfältig hergestellt, so kann man stets bei gleich hohen Bippen 
mit geringeren Holmgewichten auskommen. 

In manchen Fällen ist es möglich, die verschiedene Zug- 
und Druckfestigkeit des Holzes zu berücksichtigen. Bei den 
Hinterholmen, bei denen die Querbelastung immer nur von unten 
und nie von oben kommen kann, wird man den 
Holmquerschnitt nicht symmetrisch anord- 
nen, sondern das Material nach der geringeren 
Spannung hin verschieben. Es muß dann nur 
scharf nachgeprüft werden, daß der Holm in der 
Werkstatt nicht etwa mit der falschen Seite nach 
oben eingebaut wird. Da in den Feldern die 
Biegungsmomente nicht an allen Stellen das gleiche 
Vorzeichen haben, so wird man die Veränderung 
des Querschnittes leicht durch unten oder oben 
angelegte Lamellen herstellen. Auf diese Möglich- 
keit der Gewichtsersparnis scheint bis jetzt noch nicht genügend 
Wert gelegt zu werden. 

In diesem Zusammenhang sei auf die bei dem Flugzeugbau 
Friedrichshafen übliche Art der Holmausfräsung aufmerksam ge- 
macht, die bei einfacher Ausführung eine gute Material- 
ausnutzung gestattet (Fig. 114). 

Als besondere Holzform sind bei L.V.G. auch ein- 
fach gespreizte Hölzer versucht worden, die im 
wesentlichen aus zwei starken Gurten und stellenweise 
angeordneten „Stehblechen^ bestehen. Diese Holm- 
form ist der Formgebung des Eisenbaues nach- 
empfunden. 




Fig. 113. 

UnBymmetrischer 

Holm. 




Flg. 114. 
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Man könnte schließlich noch eine gewisse Abhängigkeit der zu- 
lässigen Spannung von der Holmform feststellen. 

Die Festigkeitsversache mit Holzholmen führen aber im 
allgemeinen, wenn sie nicht mit einer großen Anzahl von Ver- 
sachsstücken dorchgefühit werden, nur selten za einem ganz 
klaren Urteil über die Güte einer Anordnung. Das Holz- 
material ist zu sehr verschieden. Ein Punkt mehr, die statische 
Berechnung im Flugzeugbau nicht zu unsinnigen Feinheiten zu 
treiben. 

Neben Holzholmen wurden Metallholme zunächst als ronde 
Rohre verwendet. Da jedoch das Widerstandsmoment eines Kreises 
verhältnismäßig gering ist im Vergleich zu der aufgewandten Fläche, 
so ist man später bei der A. E. 6. teilweise zu viereckig gezogenen 
Stahlröhren übergegangen. 

Die verwendeten Duraluminiumholme schließen sich im allge- 
meinen an die im Eisenbau üblichen Formen an. Um mit dünneren 
Stehblechen auszukommen, hat man zur Erhöhung der örtlichen 
Knicksicherheit die Ränder der Aussparungen im Stehblech umge- 
bördelt. Die Hoimgurtung wird meist aus einem gezogenen U-Profil 
gebildet, das zur Erhöhung der örtlichen Festigkeit mit leichten Wellen 
verseben wird. Im „Aerophile^ vom August 1919 sind zahlreiche inter- 
essante Formen gebogener Duraluminiumholme verö£Fentlicht. Bei dem 
Br^guet-Flugzeug hat man einen einfachen viereckigen Kastenholm 
aus vollwandigem Aluminiumblech den üblichen Holzformen nadi- 
gebildet. Die Wandstärke des verwendeten Duraluminiums beträgt 
im Durchschnitt etwa 1 mm. 



Ungefähre Holmgewichte. 

Bei den Holmgewichten muß wegen der beschränkten Kon- 
struktionshöhe hinten zwischen Vorder- und Hinterholm unter- 
schieden werden. Aus einer Reihe von ausgeführten Beispielen 
wurde für Holz folgende Gleichung für Holmfläche und Trägheits- 
moment abgeleitet: 

Vorderholm Fe — 6,5 = 0,1 • Jh 

Hinterholm Fa— S =0,11Jh (alle Größen in cm), 

oder das Gewicht direkt in Abhängigkeit von dem Trägheitsmoment 
bei Holz: 

Vorderholm Gj, = 0,000070 .7^+0,00455 kg/cm . , (130a) 
Hinterholm 6^=0,000077. •7^^ + 0,00560 kg/em . . (130b) 



In Anbetracht der UngleichmäSigkeit des Holzmaterials, der 
üblichen Abnindung usw. sind diees Werte nur ganz an- 
genäherte. 

Zahlenverhältnisse für ausgeführte Holme. 
Die folgenden Beispiele sind den wechselseitigen Veröffent- 
lichungen von deutschen und ausländischen Zeitschriften entnonunen. 
Wegen der Verschiedenheit der Verhältnisse sind wieder Vorder- 
und Hinterholm getrennt. Die Holme sind nach der Größe des 
Trägheitsmomentea geordnet. Alle Einheiten sind cm. 
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Fig. 118. StiwkeD R-Flngzeug. 



Fig. 119. Ago C4. 
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Die im Flagzeugbau üblichen Stiele liegen fast immer innerhalb 
des Gültigkeitebereiches der Eni ersehen Gleichung. Lange Stiele 
werden günstiger aus Holz ausgebildet. Kürzere Stiele können unter 
Berücksichtigung der Gewichts- und Widerstandsverhaltnisse auch 
ohne Nachteil aus Stahlrohr hergesteUt werden. (Siehe hierzu auch 
die Entwicklungen yon DipL-Ihg. Kirste, „Zeitschrift für Flug- 
technik'^y 1917.) Bei der Verwendung von Holz kommt es in eister 
Linie darauf an, ein Material mit einer möglichst hohen Elasti- 
zitätszahi zu verwenden. Nur durch öfter wiederholte Durch- 
biegangsmessungen kann man die notwendige Sicherheit für einwand- 
freies und brauchbares Material erhalten. Bei diesen Versuchen be- 
stimmt man zweckmäßig sogleich die Größe von E'Jy die in allen 
Formeln vorkommt und dann unmittelbar in die Euler'sche Gleichung 
eingesetzt wird. Außerdem ist genau auf zentrischen Anschluß wie 
beim ganzen Flugzeug zu achten. 

Bei der Konstruktion eines Stieles ist die Systemlänge l und 
die auftretende Knicklast P^ gegeben. Da in den meisten Fällen 
die Fiugzeugfirmen Stielnormalien besitzen, so ist in der folgenden 
Tafel zur Beurteilung der Güte der verwendeten Konstruktion das 
Einheitsgewicht in Abhängigkeit von Länge und Knicklast gegeben. 
Die Tafel enthält auch Breite und Tiefe des Stieles zur Kennzeich- 
nung der Widerstandsverhältnisse. Die angegebenen Knicklasten 
sind durch Versuche in Adlershof bestimmt, so daß der Wert E-J 
sich unmittelbar ergibt: 



E'J^=Pe 
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Einielteilo nnd EulEelaiiordniingen des Flngzenga. 



Die Zahlenwert« obiger Tafel sind in der Fig. 120 zeichneriBch d&r- 
gestellt. Außerdem Bind in dieser Figur zum Vergleich die Wezte föi- 
die Denen Stahlrohmormalien aufgenommen. Letztere Zahlen Bind dnroli 
kleine Kreise von den anderen Werten der Tafel 64 unterschieden. 
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Fig. 120. Stietgewiohte. 

Da sich ans der ZusammensteUung ein großer Vorteil für zwei Holz- 
stiele von Caudron undNieuport ergibt, so schließen wir diesen 
Abschnitt damit, daß wir die beiden Stiele im Maßstab 1 : 2 angeben. 



Caudron. Nienport. 

Fig. 121. 

Die zogehorigen Zahlenwert« sind der Tafel 64 zu entaehmen. 



Dritter Teil. 

Betrachtung besonderer Beispiele und 

neuer Systeme. 

Einleitimg zum dritten Teil. 

In diesem dritten Teil sollen besondere, ausgewählte Beispiele 
und neue eigenartige Systeme behandelt werden, die von dem be- 
sprochenen normalen Aufbau abweicheu. Dabei wollen wir von 
vornherein wieder die Grundlagen betonen. Zunächst ist immer 
der Auftrieb d. h. das Gewicht, der Widerstand und das Verhältnis 
von Auftrieb zu Widerstand von grundlegender Bedeutung. 
ADe statischen Fragen müssen von diesem Gesichtspunkte aus be- 
trachtet werden. In dieser Verbindung von der Festigkeitslelire mit 
der Aerodynamik Hegt das Besondere der Flugzeugstatik. Es sind 
deshalb im folgenden manche Betrachtungen und Rechnungen durch- 
geführt, die Statik und Aerodynamik verknüpfen. 

Um ein anderes Beispiel zu gebrauchen: Bei dem Bau von Kuppeln 
hat sich die Scheibenkuppel als günstige Lösung herausentwickelt. 
Sie durchschneidet den Innenraum nicht und führt trotzdem zu er- 
träglichen Konstruktionen. In ähnlicher Weise kann man die Ersparung 
von Gewicht und Widerstand als Leitmotiv für den Entwurf von 
Raumfachwerken im Flugzeugbau bezeichnen. 

Als unterscheidend für den Aufbau der Flugzeugzelle können 
verschiedene Hauptgesichtspunkte in Betracht kommen. 

In erster Linie gibt die Art und Weise, wie die senkrechten 
Luft- und Massenkräfte aufgenommen werden, eine unter- 
scheidende Einteilung. Entweder werden: 

a) Einfache biegungsfeste Balken, wie z. B. bei dem Fokker- 
oder Siemens-Schirmflugzeug oder 

b) Systeme mit steifen Ecken oder 

c) wie meist üblich, Raumfachwerke mit Diagonalen 
verwendet. 
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In jedem Eaüe werden die großen, senkrechten Luftkräfte ent- 
weder durch die Biegungsfeetigkeit des Balkens, die steifen EScken 
oder die Diagonalen übertragen. (Die Aufnahme der wagrechten 
Kräfte im Innern des Flügels bietet keine besondere Schwierig- 
keit und auch kein Unterscheidungsmerkmal) 

Eine zweite, allgemeine Unterscheidung kann danach getroffen 
werden, ob der' Aufbau des Flugzeugs statisch bestimmt oder 
statisch unbestimmt ausgeführt ist. Bei uns wird im allgemeinen 
der statisch unbestimmten Form der Vorzug gegeben, hauptsächlich 
vielleicht deshalb, weil, die fabrikatorische Herstellung im Betrieb 
manchmal nicht völlig zuverlässig genug erscheint, oder weil bei den 
stark wandernden Luftkräften statisch unbestimmte Konstruktionen 
tatsachlich einen besseren Ausgleich der Beanspruchungen sdiaffen. 
In Amerika sollte 1916 nach einer Vorschrift nur der statisch be- 
stimmte Bau zugelassen werden (siehe I. Teil, Seite 96). 

An dritter Stelle kann man nach zwei Hauptgesiohtspunkten 
unterscheiden: Entweder es wird versucht, möglichst an Widerstand 
zu sparen, um dadurch hauptsächlich schnelle Flugzeuge zu er- 
halten, oder es wird versucht, mit dem Gewicht möglichst herunter- 
zugehen, um die Steigfähigkeit der Flugzeuge in erster Linie zu ver- 
größern. In den meisten Fällen wird eine Ersparnis von Gewicht 
nur durch größeren Widerstand erreichbar sein. Auch umgekehrt 
läßt sich der geringere schädliche Widerstand, z. B. eines freitragen- 
den Eindeckers, nur durch eine schwerere Flügelkonstruktion erkaufen. 

Es sind im folgenden drei Abschnitte unterschieden: 

Zuerst werden in Nr. l-i-9 interessante, ausgeführte Flug- 
zeuge von verschiedenen statischen Gesichtspunkten aus betrachtet. 

Dann werden unter Nr. 10-^16 allgemein besondere Systeme 
und Teile davon besprochen. 

In der Betrachtung von neuen Konstruktionsgesichts- 
punkten und noch nicht ausgeführten Systemen findet der dritte 
Teil von Nr. 17-f-21 schließlich seinen Abschluß. 

«Wenn auch im folgenden eine Reihe interessanter Systeme be- 
trachtet werden, die im Laufe des Krieges entstanden sind, so ist 
doch festzustellen, daß seit 1914 die Entwicklung des Flugzeugbaues 
in der Hauptsache wenig grundsätzlich Neues, sondern nur Ver- 
feinerungen und Weiterentwicklungen gebracht hat. 

Ganz überragende und bedeutende Vorteile wird in Zukunft 
wohl weder die Statik noch die Aerodynamik aus dem Flugzeug 
herausholen können. Behält man den Drachenflieger bei, so ist heute 
von der Entwicklung des Motors und der Luftschraube vielleicht 
noch am meisten zu erwarten. — 
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Zahlenmäßige Betrachtung Aber den Einfluß der Verspan- 
nungen und der schädlichen Widerstände auf die Geschwin- 
digkeit 

Bevor wir zu Einzelbetrachtungen übergehen, wollen wir den 
Einfluß von Kabeln und sonstigen Gliedern, die dem Luftwiderstand 
ausgesetzt sind, zahlenmäßig überschläglich verfolgen. Diese Be- 
trachtung wird uns zusammen mit der Betrachtung des Flugge- 
wichtes im zweiten Teil eine Grundlage und einen besseren Einblick 
für die Beurteilung der nachher besprochenen Systeme liefern. 

Im folgenden soll das Beispiel einer Geschwindigkeitsrechnung 
durchgerechnet werden, unter der freilich nicht ohne weiteres durch- 
führbaren Annahme, daß alle Kabel* und schädlichen Widerstände 
einmal vollständig in Rechnung gestellt werden und daß sie ein 
anderes Mal ohne Änderung des übrigen Zellengewichtes teilweise 
vermindert werden können. 

Für gewöhnliche Kabel ohne tropfenförmige Verkleidung nimmt man 
einen Widerstandsbeiwert c^ von 1,0 bis 1,1 an. Hierüber liegen genügend 
Versuche vor. Widerstände , die jedoch durch das Schwingen von längeren 
Kabeln entstehen, lassen sich nicht ohne weiteres rechnerisch erfassen. Auch 
darüber, ob die weiter auseinanderliegenden Stiele und Kabel in den beiden 
Haupttragwänden eines Doppeldeckers, die im allgemeinen hintereinander stehen, 
dadurch geringeren Widerstand haben, fehlen noch bestimmte Versuche. 

Die bereits im zweiten Teile, Seite 189 verwendete, allgemeine 
Gleichung 102 der Geschwindigkeit «; lautet: 

v* — ii.v« — B.t; + C = 

In dieser Gleichung bedeuten wie oben die Konstanten: 

_ 2g 2gffe p'Ng'rj'7b'2g 

^F-y ~ yi^F~y 

Die Bedeutung der einzelnen Werte ist bereits am Anfang des 
zweiten Teiles, Seite 190, dargelegt. 

Uns interessieren hier besonders die schädlichen Widerstände. 
Es bedeutet e den Bei wert der schädlichen Widerstände, bezogen 
auf die Gesamtflügelfläche. Dieser Wert wird durch eine besondere 
Rechnung ermittelt, deren Genauigkeit freilich noch nicht ganz in 
dem gewünschten Maße entwickelt ist. Für die einzelnen Teile des 
Flugzeugs wie Kabel, Streben, Motor, Kühler, Auspufftopf, Rumpf, 
Schwinmier, Fahrgestell, Seiten- und Höhenruder werden die ein- 
zelnen Widerstände gebildet, indem man einen^für jeden Teil ver- 
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schiedenen Wideratandsbeiwert cj mit der zugehörigen Widentands- 
fläche I' des betrachteten Gliedes vervielfacht. Schließlich wird die 
Summe aller dieser Produkte angeschrieben und durch die Geaamt- 
flügelfläche F geteilt. 

Vergleichende Berechnungen an ausgeführten Flugzeugen haben 
ergeben, daß dieser Wert 

mit zunehmender Größe des Flugzeugs kleiner wird. Es ergibt sich etwa: 

bei ein- und zweisitzigen Flugzeugen « = 0,035 

bei Großflugzeugen e = 0,025 bis 0,03 

bei Riesenflugzeugen « = 0,020 bis 0,025. 

Für erste Berechnungen sind diese Mittelwerte brauchbar. Sie gelten 
zunächst nur für die normal verspannte Zelle. — Daß der schädliche 
Widerstand bei Biesenflugzeugen ganz allgemein verhältnismäßig 
kleiner wird, kann folgende Betrachtung zeigen: Ein Riesenflugzeug 
mit beispielsweise 20 mal so großem Gewicht wie ein Einsitzer 
braucht in keinem Falle einen Rumpf, dessen Hauptspant 20 mal 
so groß ist, und dessen Luftwiderstand damit auch auf das Zwanzig- 
fache gestiegen wäre. Oder ein Kabel von der zwanzigfachen Bruch- 
last hat keinen 20 mal so großen Durchmesser wie ein anderes, das 
nur den zwanzigsten Teil dieser Bruchlast aufnehmen kann. Außer- 
dem kommt man für sehr dicke Kabel in günstigere Bereiche von 
Reynold'schen Zahlen. Aus diesen Gründen und da der schädliche 
Widerstand immer auf die ganze Flugfläche bezogen wird, erklärt 
es sich, daß z. B. der Sechsstieler-Dreidecker von Caproni gote 
Leistungen hatte. 

Betrachten wir nur den schädlichen Widerstand e ak ver- 
änderlich, so ergibt sich zwischen dem schädlichen Widerstand und 
der Geschwindigkeit t; des Flugzeugs aus Gleichung (102) folgende Be- 



hierin ist 
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Die veränderliche Größe e kommt also nur einmal im eisten Glied ror. 
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Den Einfluß einer Änderung der schädlichen Widerstände auf die 
Geschwindigkeit ermittehi wir, wenn wir die obige Gleichung diffe- 
renzieren. Es ergibt sich damit: 

dv = Ae' ^ , , ^'^ , ^^ (132) 

oder 

um ein Bild über die Größenordnungen selbst zu bekommen, wollen 
wir im folgenden zwei Beispiele durchrechnen, und zwar einmal 
ein seefähiges einmotoriges Wasserflugzeug (das gleiche Beispiel wie 
im zweiten Teil, Seite 191) und dann einen neueren Einsitzer. 



1. Beispiel: 

Dem schwerbeladenen seefäbigen Wasserflugzeug, auf dessen Grund- 
lage sich ein Typ des Transportflugzeuges für den Frieden entwickeln kann, 

liegt wie oben zugrunde: 

N, == 220 PS, (Benz), 

F= 70,8 m» , 

= 2200 kg, 

iy = 0,74 V. H. 

Flügelprofil Nr. 146 der technichen Berichte 

^ = Ä' |=10«'g/PS., 1=31,3 kg/m«. 

Damit werden die Hilfswerte nach Gleichung: 

d = 0,0685 
e = 0,0234 

i> = 7,98 ] 

/*= 0,018 [ nach Seite 191. 

Ä = 0,22 j 

Die Konstanten der angeschriebenen Hauptgleichung erhalten dann die Zahlen- 
werte: 

A = 576,4 

JB = 58080 

= 1004400 

«R = 0,3788 



\ aus besonderer Rechnung, 



Die Bestimmungsgleichung wird damit: 

v4 — 576t;« — 58080 r + 1 004400 = 
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Oder für die Auflösang besser: 

. ^^^ 58080 , 1004400 ^ 
ü* — 576 -i — = 

Durch Versuchsrechnung gewinnt man unter Benutsung einer Quadratentafel 

daraus die Lösung: 

r = 87,56 m/sek oder 135,2 km/st. 

Weiter unten werden andere Werte e in die Rechnung einbeEogen. — 

Als zweites Beispiel untersuchen wir einen neueren Einsitzer, dem 
wir folgende Werte zugrunde legen: 

JV; = 166PS.(Merc.), 
F= 21 m«, 
G = 910kg, 
,j = 0,74 V. H. 

und Flügelprofil Nr. 146 der technischen Berichte 

fg-rs' 1 = 5.47 kg/PS.. 1=43.3 kg/m.. 

Damit werden die Hilfswerte von oben: 

d=0,05 

6 = 0,022 (Kleinstwert!), 
I» = 7,d8 j 

/*= 0,018 [ wie beim ersten Beispiel. 
Ä = 0,22 J 

Die fiedingungsgieichung wird nach einiger Zwisohenreohnung wie oben: 

,^«864.r- 151500+^^^1^ = 

Hieraus ergibt sich durch Verauch die Losung: 

V = M,72 m/sek oder ^ 197 km/st . 

Dieser Wert wird deshalb so hoch, da zunächst der kleinste Wert für die 
schädlichen Widerstände e eingesetzt ist. 

Da der Wert der schädlichen Widerstände e nach anderen Vergleichs- 
rechnungen zwischen 0,022 und 0,042 sich bewegt, so soll auf dieselbe Art, 
wie oben ausgeführt, die Geschwindigkeit noch für 

f = 0,032 und e = 0,042 

berechnet werden. Alle übrigen Festwerte bleiben dabei ungeandert. 

Dem Werte r = 0,032 enteprioht nach einiger Zwisohenrechnang die 
Cileichung: 

V» _ 710.P _ 124200 -^ l^*???? = 
mit der Lösung: 

V = 50.6S m;sek= ^ 182 km st . 



Einfluß der Bchädlichen Widerstände auf die Gipfelhöhe. 
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Dem Werte e = 0,042 entspricht die Gleichung: 



1^1 — 601« — 105 500 + 



1311000 



= 



und die Lösung 



V = 47,25 m/sek ^ 169,7 km/st . 

Wenn man in gleicher Weise für das 1. Beispiel die Rechnung mit ver- 
schiedenen Werten von e unter Beibehaltung der übrigen Festwerte durchführt, 

«o erribt sich für: 

e = 0,023 4 V = 37,56 m/sek 

e = 0,025 74 t? = 36,7 m/sek 

e = 0,032 V = 34,62 m/sek 

e = 0,042 V = 31,84 m/sek 



Die Ergebnisse sind in der folgenden Fig. 122 dargestellt. 
Es ergibt sich ein fast 
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geradliniger Verlauf und 
für das schnellere Flugzeug 
ein gröBerer Einfluß der 
schädlichen Widerstände, 
wie für das langsamere 
Flugzeug, wie ja auch 
von> vornherein und nach 
Gleichung (131) zu er- 
warten war. 

Da die Geschwindig- 
keit sich etwa geradlinig 
mit den schädlichen Wider- 
standen ändert, so kann 
man als Mittelwert an- 
nehmen: 

Eine Änderung des Beiwertes der schädlichen Widerstände e um 
0,0025 bedingt bei schnellen Flugzeugen eine Greschwindigkeits- 
ändening von einem Meter in der Sekunde. Bei langsamen Flug- 
zeugen entspricht eine Änderung des Beiwertes um 0,0020 einer 
Geschwindigkeitsänderung von einem Meter in der Sekunde. 

Eine allzu weitgehende Verallgemeinerung dieser Ergebnisse 
wäre jedoch nicht richtig, solange nicht durch größere Versuchs- 
reihen bessere Unterlagen gewonnen sind. 



Fig. 122. Abhängigkeit der Geschwindigkeit 
vom Bohädlichen Widerstand. 



Einfluß der schädlichen Widerstände aof die Gipfelhöhe. 

Wir wollen das gleiche Beispiel des soeben behandelten 
Wasserflugzeuges für die gleichen angenommenen Änderungen des 
Wertes e untersuchen. In der Gleichung (100) des zweiten Teiles 
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für die Gipfelhöhe kommt der Wert e nur in dem Ausdruck 



^ut ' fnax 



max 



vor. Die verschiedenen Werte e sind dabei zu dem Widerstands- 
beiwert cj des Flügelprofils, der um die gegenseitige Beeinflussung 
der Flügel d'Ca vermehrt ist, hinzuzuzählen. Der dann gebildete 
Wert Cf^ wird in den Wert Ca dividiert und der Größtwert dieses 
Ausdruckes für die weitere Rechnung benutzt. Die ausgeführte 
Zahlenrechnung zeigt, daß auch bei verschiedenen Werten e der 
Größtwert stets bei ungefähr demselben Auftriebsbeiwert, d. h. bei 
demselben Anstellwinkel auftritt. 

Die zahlenmäßige Rechnung, die wir hier übergehen woUen, 
liefert für Cfl = 0,94: 

0,032 I 0,042 



cj' = e= 0,0234 

^ 8 



9 



= 34,5 



U) 



max 



30,5 



27,1 



Diese Werte eingesetzt, ergibt die Gipfelhöhe: 

fl^ = 7280 . log [0,0625 • 34,5] = 7280 • 3,35 = 2440 m 
2^ = 7280 log [0,0625- 30,5] = 7280 -2,81= 2050 m 
Bi = 7280.log [0,0625. 27,1] = 7280- 2,38 = 1730 m 

Diese Gipfelhöhen sind auf 
der nebenstehenden Fig. 123 
dargestellt. Es zeigt sioh ein 
recht bedeutender Einfluß der 
schädlichen Widerstände auf die 
Gipfelhöhe, der größer ist wie 
der vorher behandelte Einfloß 
auf die Geschwindigkeit. Piese 
Ergebnisse sind durch Fe^ 
suchsflüge mit Pokker D 7 be- 
stätigt. Einer oft geringen, 
kaum beobachtbaren Geschwin- 
digkeitsänderung stand immer 
eine beträchtliche Änderung der 
Steigzeit Üb 5OOO m gegen- 
über, ^etav ^ "^^^^^^^x 
oder ^x^^ ^^,^\e uad 1^«^ 




0/i50 0/m 0,050 

C^^ £cw r 



ithingigkeifc der Gipfelhöhe 
idUohen Widerstand. 
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A. 

1. Der Aolbaa eines Ago C- Flugzeuges (Ago C IT). 

(Eine gute Beschreibung des Flugzeuges siehe yjFlight'' Nr. 468 vom 

13. Dezember 1917.) 

Selbst die Engländer haben die Eigenheiten des Aufbaues be- 
sonders anerkannt. In der Tat: das Ago-Flugzeug ist ein gutes Bei- 
spiel der folgerichtigen Anwendung der Theorie des Fachwerkes für 
einen besonderen Fall im Flugzeugbau (s. Fig. 124). 

Das Fachwerk enthält nur notwendige Stäbe. Die Vorspan- 
nungen in der Ebene der Tiefenkreuze außen sind hier im Aufbau 
des Fachwerkes nicht wie sonst überzählige, sondern notwendige 
Glieder. Zur Verminderung des Luftwiderstandes werden die Kabel 
und Stiele, die bei der normalen Zelle mit den vorderen Holmen 
das ebene Fachwerk der vorderen Tragwand bilden, weggelassen. 
Der Nachweis der ausreichenden Stäbezabl ergibt sich in gleicher 
Weise wie auf Seite 105 im ersten Teil dieser Abhandlung. 

Der Aufbau des Flugzeuges bringt es mit sich, daß das Gesichts- 
und Schußfeld für den hinteren Beobachter durch Wegfallen der 
vorderen Verspannung und des Stieles in der Mitte wesentlich ver- 
bessert wird. Außerdem sind die beiden Stiele der hinteren Trag- 
wand ungefähr derart angeordnet, daß sie in einer Geraden von 
dem Beobachter aus liegen, also auch möglichst wenig seitliches 
Gesichtsfeld wegnehmen. Das Flügelprofil stellt im allgemeinen für 
den Vorderholm eine verhältnismäßig große Konstruktionshöhe zur 
Verfügung, kommt dagegen an der Stelle des Hinterholms meist nur 
schwer mit der verfügbaren Höhe aus. Die gewählte Anordnung, 
die gerade in der vorderen Tragwaad einen senkrechten Stiel weg- 
läßt, die hintere Tragwand aber noch einmal unterteilt, muß deshalb 
als zweckmäßig angesehen werden. — 

Berechnung der Änderung des Anstellwinkels unter dem 
Einfluß der Luftkräfte bei dem Ago C 4. 

Bei diesem statisch bestimmten Fachwerk ist die Berechnung 
der Änderung des Anstellwinkels infolge der Beanspruchung und 
Dehnung der Stäbe verhältnismäßig einfach. 

Zunächst sei die Annahme zugrunde gelegt, daß die Flügelzelle 
auf dem Rumpf starr gelagert ist. Nicht nur wegen der Nach- 
giebigkeit des Bumpfaufbaues, sondern auch wegen der Werkstatt- 
ausführung der Anschlußbeschläge ist die zutreffende Berechnung 
der Nachgiebigkeit des Rumpfes meist recht schwer. Genaue 
Durchbiegungsmessungen bei der Sandbelastung des Flugzeuges 

▼AD Oriei, FlQCMUgiUtlk. 19 
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böimten einige Mittelwerte geben. Bei Btatisch bestimmtem Zelleu- 
anfban ist, wie schon im ersten Teil dsrgelegt, die Steifigkeit 
des Rumpfes weit mehr nötig wie bei einem statisch mibestimmten 
System. 

Nach Seite 81 des ersten Teiles ist es im Flugzeugbau 
erlaubt, g^enüber der großen Längenändening der Kabel die 
Deformation der Stiele und Holme zu yemacblässigen. Mit der- 
selben Annäherung wird der Rumpf hier als starrer Körper aa- 
geeeheD. 

Bei der Durchführung der Berechnung für den Ä-Fall soll halbe 
Brachlast, das ist ein LastTielfaches von 2 bei C-Flugzeugen, zu- 
grunde gelegt werden, da dieses etwa im Fluge wirklich vorkommt. 

Ans nebenstehen- 
der Fig. 125 erkennt 
man, daß hier die Ver- 
änderung des Anatell- ^^ 
winkeis a von der Ver- 
längerung des Tiefen- 
kreuzes g allein ab> 
hängig ist. Mit einer 
Dehnung des Uaupt- 

tragkabels hinten hebt Pig- 125. 

sich die ganze Zelle 

außen, sowohl vom wie hinten, und die V-Form wird größer. Die 
berechnete Winkeländening gilt über dem Tiefenkreuz außen. Für 
andere Heimstellen muß bei starrem Spannturm diesef Wert noch 
mit dem Verhältnis der Holmlängen multipliziert werden. Für das 
ganze Flugzeug kann man als Mittelwert also die Hälfte des bei 
dem Tiefenkreuz errechneten Wertes annehmen. Es läßt sich die 
Beziehung aufstellen: 

Ah 
A a =^ — 



Ak = Ag-^ 

Dies ergibt sich aus dem rechtwinkligen Dreieck des Tiefenkreuzes, 
wenn man bildet: 

{h-\-Ahf + 8' = {g-\-Agy 

A« + (zlA)' + 2.Ä-JA-J-««=s* + 2-Jsr-ff + (zlyf 

und rechts und links {Ahf und {Agf als verschwindende Großen 
zweiter Ordnung unberücksichtigt läßt. 
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Damit wird wie oben: 



Ah = äg'^ 



oder 



..=.,.X. a. .,= <H^ 



Es eigibt eich schließlich die Anderong des Anstellwinkelfi: 

In diesen Ausdruck wollen wir jetzt die Zahlenwerte einsetzen: 

FOr das Tiefenkreuzkabel von 5 mm Stärke ist ^=0,142 cm*. 

Die Elastizit&tszahl wird für Kabel angenommen £= 1290 000 kg/cm*. 

Die Abmessungen sind: A=178om, ^=: 180 cm, « = 48 cm. 

Bei einer Flachenbelastung von 83 kg/m* und einem Flugeleinheitsgewioht 
von 5 kg/m* ergibt sich: 

P^, + P„ = (2.1,80.2,70).2.27 = 540kg. 
Damit wird: 

^" = ^ = «•»127 

oder im Winkelmaß ausgedruckt: 

Ja = 0»45' 
Die Änderung ist also verhältnismäßig klein. — 



Gegenbeispiel. 

Zu welchen Anordnungen man aber andererseits gelangen kann, 
wenn man mehr „empirisch^ bei der Wahl des Aufbaues vorgeht, zeigt 
ein bekanntes C- Flugzeug, das im Anfang des Krieges entstanden 
ist. Dieser Einstieier hatte statt der notwendigen zwei Kabel (wie 
sich aus den Entwicklungen von Seite 105 ergibt) auf einer Seite 
tatsächlich sechs Kabel, die dem Luftstrom ausgesetzt waren. Außer 
den vier Kabeln der Normalverspannung war in der Ebene des 
ünterflügels noch ein Stimkabel vorgesehen. Schließlich wurde 
während der Durchführung der Festigkeitsprüfung noch ein zweites 
Schrägkabel vom Rumpf zur Zelle hinten oben eingezogen, was bei 
entsprechender richtiger Bemessung der anderen Haupttragkabel und 
der Holme nicht notwendig gewesen wäre. — 



Die Kreuzvenpannung eines älteren L.V. G. - Flugzeuges. 
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2. Die KreasyerspannuDg eines äUeren L.Y.G.-Flugzeages. 

Um ein größeres Schußfeld für den Beobachter zu gewinnen, 
wnrde bei einem älteren L.V.G.- Flugzeug, das noch vor dem Kriege 
erbaut wurde, im inneren Feld der Zelle eine Kreuzverspannung 
angeordnet^). Bei der praktischen Verwendung zeigten sich indessen 
elastische Deformationen und Änderungen des Einstellwinkels der 
Flügelsehne, die teilweise zu unangenehmen Störungen der aero- 
d3mainischen Eigenschaften des Flugzeuges führen können. 

Im folgenden sollen diese Änderungen für das angeführte Bei- 
spiel betrachtet werden. 

Es soll berechnet werden, um wieviel der innere Fachwerks- 
knotenpunkt vom oben, der in Fig. 127 mit 2 bezeichnet ist, in- 
folge Einwirkung der Belastungseinheit in die Höhe rückt, und 
zwar bei normaler Verspannung, halber und ganzer Elreuzverspan- 
nnng, mit und ohne Tiefenkreuz. 

Die Verschiebung des Punktes 2 infolge einer Last 1 (siehe 
Fig. 126) wird berechnet nach der 



Formel: 



8 



d^ = S8,^Q 



A 


.^i^ 
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Die Holme können dabei als 
starr vernachlässigt werden. Da 
nur das innerste Feld in der be- 
trachteten Art und Weise verspannt 
ist, so genügt es, den Beitrag der 
Summe von dem innersten Feld 
allein anzuschreiben. 

Man erkennt, daß in der nor- 
mal verspannten Zelle (Fig. 126) 
eine in dem Knotenpunkt 1 oder 2 

angreifende senkrechte Last P==l in der Hauptdiagonale dy^ eine 
Zugkraft: 



5 1 

Fig. 126. Normalverspaimung. 



hervorruft. Bei der ungestaffelten Zelle, die wir zunächst betrachten, 
ergeben sich keine weiteren Elräfte in anderen Gliedern des Raum- 
fachwerkee, außer in dem zugehörigen Vorderholm. 



^) Bei einem leichten Doppeldecker von Albatros (L.D.D.) und später bei 
einem Rumpler-C-Flugzeug wurde ebenfalls die Kreuzverspannung verwendet. 
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5 1 

Fig. 127. Kreuzverspannung. 



Bei der Anordnung der Kreuz- 
verspannong (siehe Fig. 127) ruft die 
gleiche Kraft in der Diagonale d^ 
vom Knotenpunkt 2 bis 7 die 
Spannkraft hervor: 

r 
oder durch i^ ausgedrückt: 



j,_i_äi±^^^ 



s 

Es ergibt sich somit, daß die Summe HS^^-q um den Betrag —^-g 

bei der Kreuzverspannung größer wird wie bei der Normalverspannung, 
Außerdem entstehen bei der Kreuzverspannung durch die senk- 
rechte Last allein noch in der oberen wagrechten Seheibe Diagonal- 
kräfte, die als Zug von der Größe 



C=l- 
r 

in Erscheinung treten. 

Wären zur selben Zeit an den vorderen und hinteren Knoten- 
punkten gleich große Kräfte wirksam, so würden sich die Teilkrafte 
des Zuges oben gegenseitig aufheben. Dieser Fall tritt jedoch im 
allgemeinen nicht ein oder liefert wenigstens nicht die größten 
Spannungen. Im Hauptbelastungsfall C bedingen die Knotenlaaten 
an den Punkten 1 und 2, auch wenn die äußere Kraft nur senk- 
recht nach unten wirkt, nicht nur ein Nachgeben der vorderen 
Fachwerksoheibe nach unten, sondern auch der unteren wagrechten 
Scheibe nach hinten. An den hinteren Knoten 3 und 4, bei denen 
im C-Fall nach oben gerichtete Kräfte angreifen, ergibt sich in gleicher 
Weise nicht nur eine Deformation nach oben, sondern auch nach 
vorne. Das ganze Fachwerk wird also auf Verdrehung beansprucht 
(siehe Fig. 128 rechts). Die Folge davon ist, daß im Gegensatz zur 
Deformation bei der Normalverspannung die Entfernung zwischen den 
Knotenpunkten 1 und 4 sich nur wenig ändert. Bei der Normal- 
verspannung folgt aber aus der größer werdenden Entfernung der 
Knoten 1 und 4 die Gr^ße der statisch Unbestimmten im Tiefen- 
kreuzkabel und damit die Entlastung der vorderen Scheibe von 
unten nach oben entgegengesetzt den wirkenden äußeren Kräften. 
Wird das Fachwerk dagegen nach der Kreuzverspannung ausgeführt, 
so ergibt sich nicht nur an und für sich eine größere Deformation, 



Fachwerkaofbaa mit nur einem gelenkigen Stiel außen. 
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sondern infolge des geringeren Eräfteausgleiches durch die Btatisch 
Unbestimmte werden die Beanspruchungen und damit die Defor- 
mationen noehmals größer. 



/?*' 
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Fig. 128. 



Man erkemit aus 
Betrachtung, daß auch das 
Stirnkabel» das in dem 
aasgeführten Flugzeug vom 
Punkte 4 nach dem Rumpf 
Fome geführt ist, für den 
HauptbelastungsfallC im Sturz- 
flug wenig nützen kann, da 
der Punkt 4 sich gerade nach 
Tome bewegen wilL Eine Be- 
wegung, die dieses Kabel nicht 
verhindert. Das Fachwerk ist 
also für den C-Fall wenig ge« 

eignet. Die Beweglichkeit des ganzen Systems wurde jedoch in dem 
vorliegenden Fall noch dadurch vergrößert» daß der Rumpf vielleicht 
auch nicht dermaßen starr zusammengebaut war, um den not- 
wendigen Halt zu geben. Die Stärke des Haupttragkabels hinten 
mit 5 mm ist im Vergleich zu anderen, ähnlichen Flugzeugen auch 
nicht allzu reichlich. — 

3, Fachwerkaufbau mit nur einem gelenkigen Stiel außen. 

Nach einem Vorschlag der Pfalz-Flugzeugwerke, Speier, sollte 
zur Verringerung der Luftwiderstände das sonst normal verspannte 
Flugzeug nur einen gelenkig angeschlossenen Außenstiel erhalten. 
Bei der üblichen Bezeichnung wäre das System als Einhalbstieler 
anzusehen. Für den Aufbau des Fachwerks ist es notwendig, die 
Innenstiele von Knoten l-f-3 und Knoten 2-i-4, auf denen der 
Hauptflugzeugstiel oben und unten aufsitzt^ biegungsfest auszubilden. 
Das ganze Fachwerk ist nach untenstehender Fig. 129 aufgebaut. 




Fig. 129. 
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Es ist besonders zu beachten, d&D im Gegensatz zu anderen Fach- 
werfaen beim Angriff einer nach oben gerichteten Last am Knoten- 
punkte 1 der Punkt 3 aich nach abwärts und der Punkt 1 nch 
nach aufwärts bewegt; das Gegenkabel /j wird also gespannt. Beim 
Angriff der normalen Last am Punkte 2 von unten nach oben be- 
wegt sich in gleicher Weise dieser Funkt 2 nach oben und der Punkt 4 
nach unten. Das Kabel d^ wird beanspracht. Es ist also anzunehmen, 
daß diese Anordnung größere Deformationen wie ein normales Pach- 
werk zeigt. Besondere statische Vorteile sind bei dieser Trennung 
der Ober* and Uoterholme vom nicht zu erkennen. 

Im A-Fall können die beiden Holme eines Flügels und die 
beiden Haupttragkabel d, und dg ziemlich gleichmäßig beansprucht 
werden. Es liegt dann keine besondere Beanspruchung vor. -Im 
B-Fall erhält der Unterholm vorne Druck. 

Ebenso im C-Fall, wo auch der Hinterholm oben stärkeren 
Druck erhält. Der Druck wird durch die gewählte Stielkonstruktion 
wesentlich gröUer, da bei der Wirkung der Last am Hebelarm 
außen and bei der Aufnahme der Kraft auf der anderen Seite des 
Hebelarmes doppelt so groBe Kräfte wie im normalen Fall durch 
den einfachen Stiel übertragen werden. 



Siemens-Steffen-Kampfflugzeug. 



Fig. 130. 

Dieses Flugzeug unterscheidet sich von der bis jetzt besproche- 
nen allgemeinen Anordnung durch die Führung der Holme. Bei 
jedem Flügel, dessen Holme dreieckförmig aufeinander zulaufen, 
kann ohne weiteres die gesamte Innen verspannung wegfallen, auch 
wenn der äußere Stiel nicht in dem Schnittpunkt der beiden Holme 
angreift. Das Wegfallen der Diagonalen innen kann für die Cnter- 
brmgung eines Benzinbehälters and des Tragflächenkühlers im Flügel 
von Bedeutung sein. 



Fachwerksnfban mit nur einem gelenkigen Stiel anßen. 
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Das spitze Zulaufen des Flugelumrisses hat nach Modollversuchen 
sicher keine aerodynamischen Nachteile. Schwierigkeiten macht nur 
die Herstellung der Rippen, da samtliche Rippen hier verschieden 
ausgeführt werden müssen. In neuerer Zeit findet man sich jedoch 
damit ab. Man hat sogar für parallel laufende Holme an den ver- 
schiedenen Stellen verschiedene Rippen gebaut, die bei großen 
Biegongskräften der Beanspruchung und der wechselnden Höhe der 
Holme entsprechen. Vom statischen Gesichtspunkte aus ergeben die 
spitz zusammenlaufenden Holme bei diesem System einen gewissen 
Vorteil gegenüber der bisher beschriebenen Anordnung insofern, als 
der Hebelarm der Knotenlasten, welcher eine Vergrößerung der Stiel- 
kraft bei ungleichmäßig verteUter Last bedingt, kleiner wird. Die 
Biegungsbeanspruchungen werden für den dreieckigen Flügelaufbau 
kleiner wie bei der rechteckigen Form gleidien Inhaltes. Für die 
Flugeigenschaften bedeuten die zulaufenden Flügel deshalb einen 
Vorteil, weil der Hebelarm der tragenden Luftkräfte, auf Flugzeug- 
mitte bezogen, kleiner wird. 

Aus den gleichen Gründen hat wohl Baumann beim V.G.O. und bei 
Staaken den Grundriß seiner £-Flugzeugfläche nicht rechteckig gewählt. 



Betrachtung der Wirkung des Außenstieles bei Pfalz D 3. 

Auch dieses Pfalz-Flugzeug kommt in diesem Abschnitt in Be- 
tracht, da der Hauptstiel auf einem steifen Innenstiel unten aufsitzt 
und die Kabel außerhalb dieser Befestigungspunkte angreifen. 

Nach den Veröffentlichungen in ausländischen Zeitschriften hat 
der Stielanschluß dieses Flugzeuges folgende Längenmaße der Fig. 131. 

Der Stiel ist demnach als 
einfacher Portalrahmen derart 
ausgebildet, daß in ähnlicher 
Weise, wie in dem vorher be- 
trachteten Vorschlag, die An- 
griffspunkte a und d der Haupt- 
tragkabel außerhalb der Stiel- 
befestigungspunkte b und c 
liegen. Der am Oberflügel ge- 
lenkig angeschlossene Rahmen 
stützt sich auf einen biegungs- 
festen Balken, der zwischen beiden Holmen angeordnet ist. 

Die Deformationen des Raumfachwerks sind in diesem Falle 
geringer, wie in dem oben betrachteten Falle, da durch die getroffene 
Anordnung eines Stieles mit zwei Auflagern bei der Belastung eines 
Knotenpunktes der Fall eines Balkens auf drei Lagern vorliegt. — 




Fig. 131. 
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4. ]»w SspriUi-ZwefBitier. 



Dieses FlugEeog kann als eine ststiscli gut durchdachte Kon- 
struktion angesehen werden. ZahlemnäBig kommt dies in den gün- 
BtigeQ OewichtsTerhältniBseD der Flügel zum Ausdmok. Bei 
einem Gesamtgewicht des Flugzeugs von O =^ 989 kg, einem Flügel- 
gewicht von (7^^ 115 kg und einer Flügelfläche von F= 32 m* ergibt 

sich ein EUnheitsflügelge wicht von ' = 3,6 kg/m* und ein Gewichts- 

ff ^ 

Verhältnis von —-^ 0,116. Diese Zahlen sind ioBerst günstig. Sie 

weiden nur von ganz wenigen ausgeführten Flugzeugen erreicht. 

Der Sopwith-Zweiatzer unterscheidet sich weeentUch von den 
bekannten Bauarten gleicher Entetehungszeit dadurch, fiaB er im 
Unterholm ein aufienliegendes Gelenk besitzt. Der Untertiolm 
ist in Elugzeugmitte ab starrer Balken durch den Rumpf hindurch- 
geführt und ragt auf jeder Seite um etwa 58 cm über die Rumpf- 
seiten hinaus. Das so aufgebaute Fachwerk erföhrt dnrch I>rack 
im Unterholm eine andere Beanspruchung, wie eine Ausführung ohne 
Gelenk, ist aber auch diesen BLräften in gleicher Weise gewachsen. 
Nur bei Oberdruck und bei der Rückenlage des Flugzeuges wirken 
die Lnftkräfte von oben und erzeugen dabei in dem vorderen Unter- 
bolm Druck. Gegen die Sicherheit der gewählten Anordnung be- 
stehen keine Bedenken. Der Gelenkträger ist allgemein in Nr. 19, 
Seite 352, untersucht. Dort sind gerade für die hier vorliegende 
einfache Anordnung die Berechnungsgrundlagen entwickelt. 

Wie »US Fig. 133 ersichtlich ist, hat daa Flagzeug folgende Abmeesungen: 

Spannweite oben und nnten 10 m ; ' 

FlügeUbstand: am Stiel 1,28 m, am Rumpf 1,40 m; 

ganse Breite des Baldachins zweimal 1,58 in = 3,16 m; 

Linge des übentehenden Holmeadea oben 1,68 m; 

Flügeltiefe 1,60 m; Staffelung 0,72 m. 
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Besonders wichtig ist das Sopwith-Flugzeug wegen der Aus- 
bildung seines Mittelstückes. In einem weit überkragenden aus- 
ladenden Baldachin ist in der Mitte noch ein Spannturm eingebaut, 
der zusammen mit dem großen überstehenden Ende die Knicklängen 
der Oberholme wesentlich verkleinert. Die freie Spannweite des 
unteren Holmes wird durch das überstehende Ende vom Rumpfe 
her vericürzt Dem Erbauer lag eine Aufgabe vor, die zwischen 
dem einfachen Einstieier und dem Zweistieier lag. Bin gewöhn- 
licher Einstieier wäre wohl zu schwer geworden. Ein gewöhnlicher 
Zweistieler hätte wohl zu viel Widerstand ergeben. 

Dieselbe Anordnung mit außenliegendem Unterholmanschluß 
wurde später, 1918, von Dipl.-Ing. Cl. Dornier, Lindau, bei einem 
Wasserflugzeug von 200 PS. in Duraluminium ausgeführt. 

Das Gelenk im Unterholm entspricht gewissermaßen dem Aus- 
leger oben, so daß der Außenstiel senkrecht stehen kann, und vom 
Ober- und Unterholm etwa gleichviel Feldweite abschneidet. Würde 
man kein Holmgelenk anordnen, so wäre es bei der Ausbildung des 
Baldachins besser, den Außenstiel schräg zu setzen, wie es bei neueren 
C-Flogzeugen mit Recht geschehen ist. — 



6. Der Nieuport-Eineinhalbdeoker. 

Jagdeinsitzer. 




Fig. 133. 



In statischer Beziehung ist der Nieuporfc-Eineinhalbdecker be- 
sonders interessant. Das räumliche Faohwerk hat unten nur einen Holm. 
Dieser wird bei den verschiedenen Lagen des Druckmittelpunktes 
in der Flugriohtung außer auf Biegung auch auf Verdrehung bean- 
sprucht. Bei Rückenflug und Oberdruck sogar auf Verdrehung, 
Druck und Biegung gleichzeitig. Für diesen F|dl sind allgemeine 
Formeln bis heute wohl kaum aufgestellt. Diese Anordnung von nur 
einem Holm unten ist durch die aerodynamisch geforderte kleine, 
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untere Flügelfläche bedingt. Bei seinem ersten Erscheinen war die Ver- 
kleinerung des unteren Flugeis und die Annäherung zum Eindecker 
das wesentlich Neue. Es ist eines von den ersten Flugzeugen, die 
sich in großen Serien bewährt haben, und die von der üblichen nor- 
malen Zellenanordnung abweichen. 

Das räumliche Fachwerk stellt die einfachste Form des räum- 
lichen Prismenfachwerks dar. Es besteht zunächst aus einer starren 
wagrechten Scheibe, die durch den innen dreimal unterteilten Ober- 
flügel dargestellt ist. An diese starre Scheibe schUeßt sich eine 
zweite Scheibe an, die durch den Hinterholm oben, den unteren 
Holm und die Haupt- und Gegendiagonale dieser Ebene gebildet 
wird. Zu dieser Scheibe gehört der hintere Hauptstiel. Durch das 
Einfügen des vorderen Hauptstiels mit Diagonale wird das Fachwerk 

in seinem Aufbau starr geschlossen. 
Daß das Kabel d^ nötig ist, 
ergibt sich nach Fig. 134 dadurch, 
daß der Punkt 2 ohne dieses Kabel 
für den gezeichneten Lastangriff 
von P nicht festgelegt wäre. 

Das Baumfachwerk ist in 
Fig. 134. seinem Aufbau nicht vollständig 

schußsicher. 
Bei Verletaungon des unteren Holmes auf einer Seite wird der 
ganze untere Flügel zusammenbrechen. Außerdem hat sich gezeigt, 
daß der einholmige Flügel leichter in Schwinguugen gerät wie der 
Flügel mit zweiholmigem Aufbau. Der obere. Flügel wird zwar bei 
normaler Last nicht zusammenbrechen, aber wegen Störung der 
aerodynamischen Verhältnisse kann das Flugzeug, das nur auf der 
einen Seite noch einen unteren Flügel besitzt, das Gleichgewicht 
verlieren und zu Schaden kommen. 

Bei Verletzung eines Haupttragkabeis ist das ganze Flugzeug 
gefährdet. Die französische Bauart steht hier im Gegensatz zur 
englischen. Diese verlangt durchaus, daß bei Wegfall eines Haupt- 
tragkabels das Fachwerk in seinem Aufbau nicht bedroht wird. 

Die Anordnung des einen Unterholms mit dem schmalen Flügel 
ist aerodynamisch als günstig zu bezeichnen. Da der obere Flügel 
tiefer ist wie bei einem entsprechenden Doppeldecker mit breitem 
ünterflügel, so ist weiterhin auch die Möglichkeit gegeben, eine großere 
Konstruktionshöhe besonders für den Hinterholm oben anzuwenden. 
Der eine Unterholm ist vom Gesichtspunkte der Gewichteerspamis 
aus günstig. Es ist ganz allgemein zur Aufnahme einer Kraft b^er. 
ein starkes GUed, als zwei schwächere Glieder anzuwenden. Das 
Fachwerk mit nur einem Unterholm ohne weitere Sicherheitegüeder 
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Fig. 135. Nieuport-Zweisitzer. 

hat jedooh viele Be- 
denken im praktischen 
Betrieb, so daß Nieu- 
port selbst mit seiner 
erfolgreichen Type 28 
schließlich wieder zu 
der normal aufgebauten 
Zelle zurückgekehiNi ist. 






Fig. 186. Zweistielige Nieuport-Zelle. 
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Weiterentwicklungen zur Nieuport-Zelle. 
Zu dem in Fig. 136 dargeetdlten Zweistieler ist za bemerken, d&B 
die Haupttragkabel im Innenfeld zweckmäßig gespreizt werden. Sonst 
gelten auch hier die gleichen Betrachtungen wie im vorherg^enden 
Abschnitt. Will man statt der Kabel steife Stiele verwenden, so wird 
man diese zweckmäßig schräg stellen. Maa kommt dann zu einer- 
Anordnuag, die für ein mittelgroßes Fingzeug in l'ig, 137 gezeichnet 
ist. Der Avro Spider ist nach diesem System im Frühjahr 1918 
gebaut. Auch Aviatik hat ein ähnlicbes Flugzeug mit abgebog^iem 
Oberflügel hergestellt. — 



Fig. 137. 

6. Tersj^annungBTorseUag Donier. 

(Eine Weiterentwicklung zur Nieuport-Zelle.) 

Der Mieuport-Eineinhalbdecker mit einem auf Verdrehung be- 
anspruchten Unterholm bat, wie daigelegt, den Nachteil, daß er nicht 
achußsicher ist und daß bei der geringen Toraionsfestigkeit des Unter- 
holms größere Deformationen eintreten. Der Aufbaa ist donrt, daß 
bei Ausfall eines Stieles oder des Unterholms der untere Flügel nicht 
standhält. Auch bei dem Wegfall eines Kabels ist das ganze Fach* 
werk in seinem Aufbau gestört. 

Demgegenüber hat Herr Dorner^Hannover den Vorschlag ge- 
macht: 

Unter Beibehaltung des oI>eren Flügels nnd des dreieckförmigen 
Stieles den einen Unterholm durch zwei schief laufende Holme zu 
ersetzen, die dann unten eine starre Scheibe miteinander bilden. 
In dem Schnittpunkt dieser beiden Holme- greift der mspränghche 
dreieckförmige \ieuport-StieI an. 

Diesen Aufbau kann man sich auch aas der normalen Zelle 
dadurch entstanden denken, daß man die beiden hintereinandet^ 
liegenden Hauptstiele in der Ebene der Hefenkreuzvei^iannang, wo 
sie eine starre Scheibe bilden, an ihrem unter^'O Ende i 
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und dann auch die vorher parallelen Unterholme ebenfalls zu emem 
I>Teieck vereinigt. 

Dieee Ableitung aus der normalen Zelle zeigt, daß die neue 
Anordnung tatsächlich schußsicher ist, d. h. daß in ihrem Aufbau 
eine Ebene zuviel ausgesteift ist. Die obere Ebene bleibt in beiden 




Fig. 138. 

Systemen unverändert. Die untere Ebene ist eine starre Scheibe 
geworden. Die Ebene der Tiefenkreuzverspannung ist ebenfalls eine 
starre Scheibe, wenn auch die beiden Stiele zusammengezogen werden. 
Es folgt hieraus, daß in gleicher Weise wie bei der normal aufge- 
bauten Zelle eine Hauptdiagonale genügt, um die Bewegung der 
Zelle von unten nach oben zu verhindern. 

Beim Ausfall des vorderen Stieles ist für den Fall des Ober- 
dmcks wie bei der normalen Zelle der Aufbau nicht genügend. Der 
obere Vorderholm wird nach unten klappen. 

Der Dreieckstiel steht vorteilhaft ungefähr in Richtung der Kraft 
für den Belastungsfall B und D. Das heißt vorne etwa 1 : 5 und hinten 
1 : 3 geneigt. 

Die Deformationen werden wohl etwas größer wie bei der nor- 
malen Zelle. 

Der praktische Hauptnachteil besteht darin, daß sämtliche Bip- 
pen des unteren Flügels verschieden lang sind und verschieden aus- 
geführt werden müssen. Jede Rippe wird von dem Holm an einer 
anderen Stelle geschnitten. 

Während bei dem Nieuport nur der eine Unterholm auf Druck 
beansprucht wird, werden hier bei Oberdruck beide Unterholme 
gedrückt. Ihr Anteil an der ganzen Druckkraft wäre genau ge- 
nommen als statisch unbestimmtes System zu berechnen. Auf jeden 
Fall wird ein Stab, der auf Knickung dimensioniert wird, leichter 
ausfallen wie zwei Stäbe, von denen jeder doch mehr als die halbe 
Druckkraft aufzunehmen hat. 

Gegenüber einer normal aufgebauten Zelle verbleibt somit bei dem 
recht interessanten Vorschlag der geringere Luftwiderstand des Dreieck- 
stiels und der geringere Flächeninhalt des unteren Flügels. — 
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In vielen Fällen wird das Flugzeug stärker gestaffelt, um eine 
bessere Sicht oder um günstigere aerodynamisohe Verhältnisse bei 
kleinem Flügelabstand zu erreichen. Will man nun eine normal 
gebaute Zelle stärker staffeln, so werden die Kräfte im Hinterbolm 
groß, und wegen der dort besohrankten Konstniktioishöhe wird das 
Gewicht der Holme noch unverhältnismäßig größer (siehe hierzu die 
Betrachtungen auf Seite 66). Dieser Nachteil wird hier vermieden, 
wenn die beiden Haupttn^kabel nicht an den Holmen selbst, sondern 
in der Mitte eines biegungsfesten Innenstieles angreifen. Die Ebene 
der Tiefenkreuzkabel ist hier als starre Soheibe ausgeführt. Die 
Festigkeit des ganzen Aufbaues ist durchaus an die starre Ausführung 
des Hauptstieles gebunden Dieser Vorschlag ist unseres Wissens 
zuerst von Herrn Ing. Zeno Diemer gemacht worden. 

Betrachtet man eine beliebig gerichtete Kraft B in der Ebene 
des Flächenstieles, Fig. 139 u. 140, so ist es stet« möglich, sie in eine 
Teilkraft durch den oberen Aufhängungspunkt a und in eine zweite 
Teilkraft in die Richtung der unteren Flügelebene zu zerlegen. Die 
erste Teilkraft wird als Zug von den beiden Haupttragkabeln allein 
aufgenommen, solange sie in ihrer Richtung zwischen den beiden 
Kabeln bleibt. Fällt sie aus diesen Richtungen heraus, so müßte 
entweder eines der Haupttragkabel starr sein, um den entfltehend«i 
Druck aufzunehmen, oder die Ebene des Oberflügels nimmt, wie wir 
im folgenden sehen, die fehlende Teilkraft -auf. Es ist deshalb im 
Entwurf günstig, die Kabel am Rumpf mögUchst weit auseinander- 
zuspreizen. 

Die Richtigkeit des Aufbaues kann man nooh in anderer Weise 
erkennen: Liegt die Belastung des oberen Flügels um den Betrag I 
{Fig. 139) hinter dem oberen Aufhängepunkt a, so wird am Auf- 
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hängepunkt die I.aat P übertragen, und außerdem ist nooh das Mo- 
ment R-l von dem gajizen Raumfachwerk aufzunehmen. Dies g&- 
schielit durch die untere Scheibe und durch eines der Haupttrag- 
kabel, das zuf^ammen mit dem Holm imetajide ist, eine von rom 
nach hinten gerichtete Kcaft aufzunehmen. 

Für den Hauptbelastungsfall A iet es nicht günstig, wenn die 
änßere Kr&ft bis vor den Äufhängepunkt wandert, da ein umgekehrt 
wirfeendes Moment nur durch die Steifigkeit des AuQenstielers auf- 
genommen wird. 

Die betrachtete Anordnung ist nur eine Zwischcnstofe zu der 
weiteren Vereinfachung dee folgenden Abschnittes. — 



Weiterentwicklung: Die einfachste Form der verspannten 
Doppeldeckerzelle. 




Pig. UI. 



Fig. 142, 



Das dargestellte System läßt sich aus dem vorhergegangenen 
leicht ableiten. Der Innenatiel 2 -|- 4 ist hier wiederum biegungsfest. 

Um den Nachweis zu liefern, daß die in Fig. 141 und 143 ge- 
zeichnete Zelle mit dem HauptkabelanBcbluB in J starr ist, sei eine 
beliebig gerichtete Kraft R, die in der Ebene der starren Außen- 
stielecbeibe liegt, betrachtet. In dem unteren Flügel ist stets eine 
starte Fachwerkscheibe vorhanden. Man kann die Kraft R in ihrem 
Schnittpunkt b mit dem Unterflüget stets in zwei Teilkräfte A und R 
zerlegen, von denen die eine in die untere Flügelebene fällt und 
die andere durch den oberen Gelenkpunkt I geht. Die Kraft in der 
unteren Flügelebene wird ohne weiteres durch die starre Scheibe 
unten aufgenommen. Schließt sich an dem Knotenpunkt I ein be- 
liebig gerichtetes Kabel an, etwa I ]- 5, so kann man die Kraft A, 
die durch den Gelenkpunkt geht, immer in zwei Teilkräfte zerlegen, 
von denen die eine A^ im oberen Flügel selbst liegt und die andere 
Aj in die Richtung dieses Kabels fällt. 
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In gleicher Weise kann man für eine beliebig gerichtete Kraft, 
die in nmgekehrter Richtung auf das Fachwerk wirkte den Nachweis 
der einfachen und bestimmten Lastaufnahme führen. 





Fig. 143. 



Fig. 144. 



Die Kraft wird in gleicher Weise in zwei Teilkräfte D durch 
den unteren Gelenkpunkt 1 und C in der starren Ebene oben zei^ 
legt. Die Kraft D wiederum beansprucht das Gegenkabel 1 -f- 7 und 
die Vorspannung der unteren Ebene. 

Daß man auch das untere Anschlußgelenk auf den Innenstiel 
oder z. B. das obere Gelenk in den Knotenpunkt legen kann, ergibt 
keine besondere Schwierigkeit. Die Kraft A wird bei normalem 
Tiefenkreuz von den beiden Streben des Tiefenkreuzes aufgenommen 
und diese müssen ihrerseits als Zug oder Druck weitergeleitet 
werden. 

Die Lage der Gelenkpunkte bedingt natürlich die Kräfteverteilung 
in den Holmen und Kabeln der Zelle. 

Man wird etwa so vorgehen, daß man die ganzen äußeren 
Kräfte aller vier Fälle ihrer Große und Richtung nach aufträgt and 
innen ausgleichend die Lage der Punktes M annimmt. 

Erfolgreiche Anwendungen dieser Art stellen unter anderen der 
Rumpler-Einsitzer und neuere Flugzeuge von Herrn Dorner, 
Hannover, dar. — 



8. Flugzeug mit Pyramidenstiel (Spinne). 

Die Zellenverspannimg mit Pyramidenstiel, wie sie von Branden- 
burg und in Deutsch-Österreich mit Erfolg ausgeführt wuide, ergibt 
sich aus einem Fachwerk mit Kreuzverspannung dadurch, daß die 
über das Kreuz verlaufenden räumlichen Diagonalen starr ausgebil- 
det werden und die äußeren senkrechten Hauptstiele des Flugzeuges, 
als nunmehr überflüssig, wegfallen. 
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DoB K. D.-Flugzeug der 
Osteneioher hat auf einer 
Seite acht Einzelatiele, die 
gelenkig an ein gemein- 
sames Hittelfitück ange- 
schlOBBen sind. Die ganze 

Anordoong ist nur für pjg. 145. 

kleinere Flugzeuge emp- 

febleoBwert. Die Inneoverspannung muß dabei freilich stärker aus- 
geführt werden als sonst vohl nötig. 

Vom statischen Gesichtspunkte aus ergeben sich zwei Haupt- 
Torteile: 

1. Die Stiellängen sind verhältnismäßig kurz und durch den 
mittlerea Knotenpunkt für Knicken unterteilt. 

2. DieLängskraft des Oberholmes ist nur ungefähr halb 
so groS, wie bei normal aufgebauten Flugzeugen, da die Knotea- 
lasten des unteren Flügels außen durch die schrägen Stiele unmittel- 
bar nach dem Rumpf hingeleitet werden und nicht mit der Biegung 
durch die Querbelastung zugleich in dem oberen Holm zur Wirkung 
kommen. Die Unterholme mnd bei gewöhnlicher Belastung auf Zug 
und Biegung wohl etwas besser ausgenutzt. 

Für die Grspaning von Widerstand könnte man sich von der 
Anordnong vielleicht einen geringen Vorteil deshalb versprechen, 
weil die Luft auBerhalb des Fyramidenstieles zwischen den Flächen 
weniger gehindert als bei normaler Verspannung durchfließen kann. 

Bei ausgeführten Flugzeugen stellten sich jedoch später an dem 
überstehenden Holmende oben Schwingungen ein, die noch einen 
weKeren Stiel außen nötig machten. Mit dieser Anordnung wurde 
aber der Widerstand zu groß und der charakteristische Vorteil des 
Systems ging verloren. Weitere Flugzeuge mit dieser Anordnung 
wurden meines Wissens nicht mehr hergestellt, obwohl durch andere 
Holmquerschnitte die Schwingungen wohl hätten behoben oder doch 
sehr vennindert werden können. 



Weiterbildung von Flugzeugen mit Pyramidenstielen. 
Bei allen diesen in Fig. 146 bis 119 dargestellten Flugzeugen 
liegt der Schnittpunkt a der Streben räumlich zwischen beiden Hol- 
men in der Hitte der Zelle. Wenn auch augenblicklich derartige 
Flugzeuge nicht weiter ausgeführt wurden, so lilßt doch die unter 
Nr. 12 dargelegte Widerstandaberechnung erwarten, daß auch hier 
die Widerstilnde der steifen Stiele im Vergleich zur normalen Zelle 
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nicht ungünstiger liegen. Daß in Fig. 148 der unsymmetrische, wa^- 
rechte Stiel auch zwischen b und c hätte eingezogen werden können, 
leuchtet ein. — 





Fig. 146. 



Fig. 147. 




Fig. 148. 




Fig. 149. 



9. L. y. G. Kampteinsitier. 

Aus dem Verspannungsschema des soeben betrachteten Branden- 
burg-Flugzeuges mit Pyramidenstiel geht das von L. V. 6. für ihren 
Einsitzer benutzte hervor. An Stelle des einen Knotenpunktes in 
Zellenmitte wurden zwei Knotenpunkte a und b in den beiden Haupt- 
tragwänden geschaffen. 




Fig. 150. 

Die Gegen diagonalen sind jetzt steife Stiele. Die Hauptdiagodalen 
dagegen sind als schwache Kabel ausgebildet, die nur die Ejiicklängen 
der schrägen Stiele unterteilen. Der äußere senkrechte Hauptstid 
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ist in diesem Falle wieder notwendig, um den oberen Flügel zu 
halten. Das Fachwerk kann also als Mittelding zwischen Normal- 
zelle und Flugzeug mit Pyramidenstiel angesehen werden. Die Knoten- 
lasten von außen werden durch die schrägen Druckstreben nach Flug- 
zeugmitte vollständig übertragen. Im Gegensatz zu dem Branden- 
burg-Flugzeug werden hier nicht nur die unteren, sondern auch die 
oberen Knotenlasten durch die schrägen Stiele nach innen geführt. 
Es entsteht also durch senkrechte Luftkräfte von unten kein Druck 
in den Holmen. Der Vorteil der ganzen Anordnung besteht im 
wesentlichen dann, daß im allgemeinen keine oder recht geringe 
Druckkräfte in den Holmen mit Biegung gleichzeitig auftreten. 

Damit sei die Betrachtung besonderer ausgeführter Flugzeuge 
abgeschlossen. — 



B, 

10. Der Dreideeker. 

Wie in der Abhandlung von Everling über die Vergrößerung 
der Flugzeuge in den „Technischen Berichten^' zahlenmäßig an einer 
großen Reihe von Flugzeugen dargelegt, wächst der Anteil des 
Flügelgewichtes bei großen Flugzeugen immer Echneller. Je größer 
die aus aerodynamischen Gründen bedingte Spannweite wird, desto 
größer muß das Eigengewicht der verspannten Zelle werden, wenn 
man die üblichen Verhältnisse von Spannweite, Flügeltiefe und 
Flugelabstand beibehält. Bei ganz großen Flugzeugen ist des- 
halb entweder der Drei- und Mehrdecker oder die Tandem- 
anordnung der Flügel die einzige Möglichkeit zur Vermeidung 
großer Flügelgewichte. In gleicher Weise, wie es im Brückenbau 
eine bestimmte größte 
Spannweite gibt, für 
die eine Brücke nur 
noch ihr Eigengewicht 
tragen kann, so gibt 
es auch eine größte 
Spannweite der Flug- 
zeuge, bis zu welcher 
der Doppeldecker zu- 
nächst unzweckmäßig 
und dann nicht mehr 
ausführbar ist. 

Daß der Dreidecker 
leichter werden kann 
wie eine entsprechende Fig. 152. Unzweckmäßige Verspannung. 




Fig. 151. Zweckmäßige Verspannung. 
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tionen für den oberen Flügel angesehen werden kann. Die Nieuport- 
Flngzenge stehen deshalb dem Eindecker näher wie dem Doppel- 
decker. 

Wir wollen im folgenden die Druckkräfte in dem oberen 
Flügel eines Dreideokers mit den Druckkräften eines Doppel- 
deckers vergleichen. Die Druckkräfte in den Holmen sind in erster 
Linie für den Materialaufwand in der Zelle maßgebend. 

Ganz allgemein, ohne auf die Einzelheit des Aufbaues einzu- 
gehen, lassen sich beim Dreidecker unter der Voraussetzung von 
gleicher Flügeltiefe wie beim Doppeldecker, zentraler Motoren- 
anlage und gleichtiefen Ober- und Unterflügel folgende zwei statische 
Vorteile feststellen: 

1. Aus Gründen des Luftwiderstandes macht man wegen der 
gegenseitigen Beeinflussung der Druckzone des oberen Flügels und 
der Saugzone des nächsten darunter liegenden Flügels den Abstand [h) 
zweier Flügel etwa gleich der Flügeltiefe {t). 

(Bei ausgeführten Flugzeugen schwankt dieses Verhältnis h:t, wie in dem 
zweiten TeU, Tafel 56 gezeigt, etwa zwischen 0,7 als Kleinstwert und 1,8 als 
Größtwert. ])er praktische Mittelwert liegt aber bei 0,96.) 

Dann ergibt sich beim Dreidecker für die Entfernung des oberen 
und unteren Flügels voneinander etwa die doppelte Konstruktions- 
höhe wie beim Doppeldecker. Die Flugzeugzelle kann nun zur 
Durchführung eines aUgemeinen Vergleiches als ein in Flugzeugmitte 
eingespannter Balken aufgefaßt werden. 

Dann ist aUgemein die Stabkraft S im Oberholm: 

S =^ 
*" h 

(Das Moment der äußeren Elräfte M^ geteilt durch die Bauhöhe, wie 
ein Ritterscher Schnitt zeigt.) 

Da h^ im Fall Dreidecker = 2Ä^ des Doppeldeckers 
ist, so folgt für gleiche Momente der Beitrag zur Holmkraft: 

Die Längskräfte ergeben sich aus diesem Grunde für die Oberholme 
(die Diagonalen greifen unter entsprechend steilerem Winkel an) als 
halb so groß wie beim Doppeldecker^). 



*) Das mit großer Konstruktionshöhe schneller wachsende Gewicht der 
Diagonalen and Vertikalen z. B. im Brückenbau verlangt im Flugzeugbau nicht 
in gleicher Weise eine Begrenzung der Bauhöhe, wie sonst in der Technik. 
Vergleichsweise käme eine Brücke mit mehreren Fahrbahnen übereinander 
in Betracht. 
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2. Nicht nur der Hebelarm der entgegenwirkenden inneren Stab- 
kräfte vom Momentendrehpunkt aus wird beim Dreidecker großer, 
sondern es wird auch der Hebelarm und damit das Moment 
der äußeren Luftkräfte selbst, bezogen auf die Mitte des Flug- 
zeuges, wegen Verringerung der Spannweite kleiner. 

Wenn das Gesamtgewicht des verglichenen Doppeldeckers und 
Dreideckers dasselbe bleibt und damit in beiden Fällen die Flug- 
last, das ist die Summe der Querbelastungen, auf den Holmen« die- 
selbe ist, so wird bei dem Doppeldecker das Moment der Luftkräfte 

auf einer Seite bei einer halben Spannweite -' und einer Flug- 

Q 
last -~ auf einer Seite des Flugzeuges: 

Der Zeiger 2 bezieht sieh im folgenden stets auf den Doppeldecker, der 
Zeiger 3 auf den Dreidecker. 

Betrachtet man beide Holme zunächst zusammen, so ergibt 
sich, wenn p die Einheitsbelastung auf den laufenden Meter beider 
Holme ist, wegen der Holme unten und oben beim Zweidecker: 



«-^^«•^ oder 6,= « 



mithin 



2 2 '2p 



Beim Dreidecker findet man durch die gleiche, einfache Be- 
trachtung : 

» 2-4 



2 2 » 3-1? 

mithin 



^8 = 



« « 



8 3-1» 



^3=21^ (^3*'') 
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Bei dieser Betrachtung ist der Einfachheit halber die Quer- 
b^lastnng der Luftkräfte als gleichmäßig über die ganze Flügel- 
spannweite verteilt angenommen worden. Eine Lastabnahme außen 
macht die Vergleiche weniger übersichtlich und ändert das Ergebnis 
dieser statischen Berechnung nur unwesentlich zugunsten des Drei- 
deckers. Außerdem ist gleiche Flügeltiefe zugrunde gelegt. Bei un- 
gleioher Flügeltiefe findet man die unter 3. im folgenden dargelegten 
Beziehungen. 

Vereinigt man beide Einflüsse, so ergibt sich für die Holmkraft 
des Doppeldeckers: 

«« A,^ U.p.h 
für die Holmkraft des Dreideckers: 



S._ = ^r5^ = 



'8 m 



Km 24.1?. 2. Ä 
Das Verhältnis der Stabkräfte wird: 

SpoppMeek er _ 24-2 ___ 3 
SDrndeeker ^6 1 

Die Holmkräfte von Zwei- und Dreideckern verhalten sich 
also wie drei zu eins. 

Die Bedeutung der Verkleinerung der Holmkräfte ist wegen 
des großen Einflusses der Knicksicherheit und wegen des Anteils 
der Längskraft an dem Biegungsmoment Qes Holmes nicht un- 
wichtig. Bei dem Seitenverhältnis des betrachteten Falles ist der 
Dreidecker statisch günstiger. Dies kann jedoch praktisch nicht aus- 
genutzt werden, da das angenommene Verhältnis aerodynamisch für 
den Dreidecker zu ungünstig ist. Vergleichweise haben auch bewährte 
Doppeldecker kleinere Seitenverhältnisse wie entsprechende Eindecker. 

3. Wird nicht mit gleicher Flügeltiefe, sondern für beide Flug- 
zeuge mit dem gleichen Verhältnis von Spannweite h zu 
Flügeltiefe t gerechnet, so ergibt sich mit der Bezeichnung: 



und 



c — 


'9 


's 


^ 


b> 


k — 


Ä, 


h 




*, 


2 «8 



bei gleicher Fluglast Q und bei gleicher Einheitsbelastung (Flächen- 
belastung) p für 1 m^ der Flügel. (Hierbei bedeutet k den Flügel- 
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abstand und x den Abstand der liittelkiaft auf den Flügel von 
Flugzeugmitte.) 

Zweidecker: Dreidecker: 



Ä,- 


Q 

2 


a;« 

». 


»,- 


4 




K- 


kt 


1 


S,- 


Q 

8 


6. 


6. 


c 




S,- 


<2, 

8 





s,- 


2 




^t 


fr. 
4 




*. 


— 2i 


t. 


Ä. 


16 




6. 


— c 




Ss 


16 


c 



8t = 28g 

Wenn somit auch im allgemeinen die Stabkrafte beim Dreidecker 
halb so groß werden wie beim Doppeldecker und auch die Quer- 
belastung in dem zweiten Falle beim Dreidecker kleiner wird, so 
steht dem auf der anderen Seite eine Vermehrung der Holmzahl 
von 4 auf 6 gegenüber. 

Immerhin verbleiben noch weitere Vorteile für den Dreidecker: 

1. Der Rumpf und die Ruder können entsprechend der ge- 
ringeren Druckpunktswanderung bei den schmäleren Flügeln kleiner 
und leichter werden. 

2. Auch die Rippen, die im Durchschnitt 20v. H. des Flügel- 
gewichtes ausmachen, werden wegen ihrer geringeren „Spannweite^, 
d. h. Tiefe, leichter. Insbesondere bei einholmigem Bau wird an 
Innenverspannung und Beschlägen gespart. 

3. Wenn bei dem Dreidecker die Verwendung nur eines Stieles 
in der Tiefenrichtung möglich ist, dann bedeutet dies auch einen 
Vorteil. — 



11. Fachwerk mit schrlgen, steilen Diagonalen ohne Oegenkabel. 

Will man in dem Fachwerk mit Diagonalen keine Gegenkabel 
ausführen, so muß man die Hauptdiagonalen steif bauen. 

Auch aus besonderen konstruktiven Gründen kann die Aus- 
bildung von steüen Diagonalen nötig sein. Bei dem Wassergroßflug- 
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zeug Ton Gotha sind z. B. die seitlichen Motore der Führung von 
Haupt- und Gegenkabel im innersten Feld im Wege. Es ist deshalb 
dort innen eine steife Diagonale angeordnet (vgl. Fig. 207). 

Im folgenden soll an einem allgemeinen Beispiel zunächst der 
Widerstand bei steifen Stielen und bei Kabeln untersucht werden. 
Dann soll die Änderung des Gewichtes betrachtet werden, um 
schlieBlich beide Einflüsse zu vereinigen. 

Es wird jedoch darauf hingewiesen, daß die elastischen und 
stark dehnbaren Kabel bei der Landung und bei plötzlichen Stößen 
und Böen im Gegensatz zu den Stielen eine große Formänderungs- 
arbeit aufnehmen können. Hierauf hat schon Prof. A. Baumann 
besonders aufmerksam gemacht. Bei vollkommen starrem Aufbau 
wird deshalb im allgemeinen leichter ein plötzlicher Bruch eintreten. 

Die Entscheidung der Frage, ob das mit Kabeln verspannte 
Flugzeug oder das Flugzeug mit steifen Stielen in bezug auf Wider- 
stand. Gewicht oder beides günstiger ist, läßt sich in voller All- 
gemeinheit rechnerisch nicht durchführen. Abgesehen von der Un- 
sicherheit der Beiwerte ist stets eine recht große Zahl von ver- 
schiedenartigen Konstruktionen möglich, so daß das grundsätzliche 
Bild jedesmal verändert wird. Man braucht nur daran zu denken, 
welche Unterschiede eine Verspannung etwa des Spadsystems oder 
die verschiedenen Möglichkeiten der Baldachine und der Anordnung 
und Zahl der Stiele und anderes bedingen. 

In dem folgenden Beispiel wollen wir deshalb ein mittleres 
Flugzeug von etwa 11 m Spannweite zugrunde legen, das einen aus- 
ladenden Baldachin und eine solche Größe haben soll, daß die in 
der folgenden Figur 

C r* aLof( >i h^dpH^ 

r' r 



gezeichnete Anordnuii^ 
brauchbar erscheint. 

Dabei wird außer- 
dem zugrunde gelegt: 

Die Länge des über- 
stehenden Endes sei der 
Hälfte des benachbarten 
Hohnfeldes gleich. 

Die Querbelastung 
oben imd unten wird 
der Einfachheit halber 
als gleich angenommen. 

Beide Flugzeuge sol- 
len ohne größere V-Form 
ausgeführt sein. Ferner 
ist angenommen, daß die 




au/c 



-^^OniK^ 



Fig. 153. Anordnung mit Kabeln. 



h^oS 




U-- 



Fig. 154. Anordnung mit steifen Stielen. 
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1. Stiele. 

Wenn wir Mittelwert für normale StaMstiele zugrunde legen, 
so ist die Gleichung: 

Jat = 0,12 b^ (cm) (135) 

mit recht guter Annäherung für gewöhnliche Stielbreiten von 1 bis 
4 cm erfüllt, wie folgende Tafel 65 zeigt: 

Tafel 65. 



Stielbreite 


Trägheitsm oment 


Trägheitsmoment 


b 


vorhanden J 


errechnet J 


1,0 cm 


0,06 cm* 


0,12 cm* 


1,5 n 


0,31 » 


0,405 n 


2,0 n 


0,83 n 


0,96 n 


2,5 « 


1,6 n 


1,67 « 


3,0 n 


2,9 » 


3,25 » 


3,5 n 


4,8 n 


5,15 » 


4,0 » 


8,2 n 


7,70 « 



2. Kabel. 

Für die Kabel läßt sich theoretisch eine quadratische Abhängig- 
keit von Durchmesser und Kabelkraft annehmen, wenn man eine 
gleiche zulässige Beanspruchung und vollen Querschnitt voraussetzt. 
In Wirklichkeit wird die gesuchte Abhängigkeit besser durch eine 
gerade Linie dargestellt. Innerhalb der Verwendungsgrenzen gilt 
folgende Gleichung: 

S = {b — 0,21) . 8340 (kg, cm) 
oder 

* = 8lö + ^'21 ('^?) 

Diese Gleichung gilt für 800 !- 3500 kg Kabelkraft. 

Tafel 66. 



Durchmesser 


Kabelkraft S 


Kabelkraft S 


b 


vorhanden 


errechnet 


0,30 cm 


800 kg 


750 kg 


0,:.9 » 


1500 » 


1580 n 


0,45 n 


2000 » 


2000 n 


0,50 n 


2400 „ 


2420 « 


0,56 n 


3000 1, 


2920 p 


0,63 » 


3600 n 


3500 « 


0,72 n 


4800 » 


4250 n 
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a) Flogzeug mit Kabeln. 

Der Widerstand der TCTinderlichen Tefle setzt sich aus drei 
Beitragen zusammen: dem Stiel / aoßen, dem Haapttragkabel d 
and dem Gegenkabel f. Wenn wir den Widerstandsbeiwert der un- 
verkleideten Kabel c^^ = 1 und den Widerstandsbeiwert fär tropfen- 
förmige Stiele mit e^^ = 045 ansetzen (Dieser Widerstandsbeiwert 

für Stiele ist deshalb recht imgfinstig eingesetzt, da die folgende 
Rechnung immer noch g&nstigere Werte für das Flugzeug mit steifen 
Stielen ergibt. Bei den von Sopwith verwendeten Stielen ergaben 
in Gottingen ausgeführte Messungen Widerstandsbei werte, die nur 
den zehnten Teil davon betragen. Soweit bekannt, stellen diese 
Stiele von Sopwith aber auch die aerodynamisch besten Formen 
dar.), so ergibt sich der Widerstand wie auf Seite 265. 

M. ' M. Ol 

Unter Benutzung der oben ang^^eboien Beziehungen zwischen Kabel- 
durchmesser und Kabelkraft wird für die beiden ersten GHeder und für 
den Stiel bei Verwendung der Enlerschen Formel und der oben an- 
geschriebenen Beziehungen zwischen Trägheitsmoment und Stielbreite 



-V; 



P'P 

(136a) 



In dieser Gleichung wird jetzt die Kraft des Haupt- und Gegen- 
kabels allgemein durch die Querbelastung p und die Systemlängen 
ausgedrückt. 

Mit n ^ / _i_ N ^' 

8 ^ "ä ' ^K^ r 



^K=|i'0,7(«.^+«.,)^ 



und den Längen 



-»= |p'o.jj- (137) 
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ergibt sich nach einiger Umformung wegen der gleichen Spannweite: 

5 • ^ii = -S^^ (»-• + <+ 0,476 . c« - 0,43 • c • a. J .,» 



2190 r 



+ 0,21 []/r« + (a.^+ 1-)' +^r* + (a„^-cy^ 

V 9 p 

Diese Gleichung enthält noch vier Veränderliche, von denen wir 
zwei Werte festlegen wollen, um nicht zu allgemein zu werden. Mit 
den Werten c=120cm und j» = 2 kg/cm wird: 

Q'W=-!^^ (r^A-ai +6860 — Ö2a„ ) 

2190 -r ^ ' K ' • «Ä^ 

+ 0,21 [^r«+(a.^+40)« + ^r« + (a.^- 120)»] 

Es ergibt sich nach einiger Zwischenrechnung die endgültige Gleichung, 
die wir für folgende Zahlen auswerten wollen. Wir setzen a^ = 210, 

270 und 330 cm und ordnen jedem Werte eine Systemhöhe von 
r = lOO, 135 und 170 cm zu. Nach einiger Zwischenrechnung, die 
wir hier übergehen, folgen die Werte: 

a^ =210 cm r=100cm j.TrK=183kg 

* r=136 w =193 » 

r=170 » =212 fj 

a^ =270 cm r=100 w gTrjf = 294 » 

' r=136 » =278 » 

r=170 w =287 » 

o^ =330 cm r=100 n 51^^ = 441 n 

' r=136 » =399 » 

r=170 n =393 n 
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« 

Diese Werte sind als Kurvenschar in der folgenden Fig. 155 dar- 
gestellt. £s ergibt sich, daß bei kleineren Flugzeugen mit Kabeln 
der zusatzliche Widerstand mit wachsender Systemhöhe zunimmt, 
daß er für mittlere Flugzeuge von der Systemhöhe fast unabhän^g 
ist und erst bei größeren Flugzeugen mit der Systemhöhe etwas 
abninmit. 

Außerdem ergibt die folgende Rechnung, daß der ganzer Wider- 
stand bei den gewählten Verhältnissen bei der Verwendung von 
Kabeln größer ist wie bei der Verwendung von steifen Stielen. 



b) Flugzeug mit steifen Stielen. 

Wenn wir die in Fig. 154 dargestellte Anordnung zugrunde 
'legen und für die Vergrößerung stets a^ =a« setzen, so ergeben 
sich die Längen der beiden Stiele: 



d,=Vr^ + c\ 



^=V-'+(%-r)' 



Die Stielkräfte selbst werden: 



A = — •0,7-D- a ]- ■ 



Die gleiche Betrachtung wie oben ergibt, für den Widerstand 

q'Ws = dis*^dis'C -}-d2S'^d28'C 

S 3 

Hierbei ist q der Staudruck. Setzt man für eine mittlere Luftdichte 

r 1 
^ = — und v = 40 m/sek oder 144 km/st, so erhält man q=100. 

Die im folgenden ausgerechneten Werte ergeben also durch 
100 dividiert den Widerstand der betrachteten Anordnung in kg an. 

Setzt man hierin die Stielbreite nach der schon verwendeten 
Gleichung (135): 



r 0,12 V Ti^E 0,1 
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ein, BO ergibt sich: 

Nach einiger Zwischenrechnung folgt die allgemeine Gleichung 



• i7«-^(%-i-) 



. {0,888 (r« + c») + 1.26 [r« + (%- 1 • cj]} 

Setzt man hierin wiederum 

c=120cm, jp = 2kg/cm und i:= 2 150000 kg/cm^, 
so findet man schließlich: 



1 y^ 



— 40 



695 
. {0,888 (r« + 14400) + 1,26 [r« + (a^ — 160)^]} . . (140 a) 

Mm 

Diese Gleichung wird für dieselben Langen wie bei dem ersten mit 
Kabeln verspannten Flugzeug ausgewertet. 
Es ergibt sich dann: 



a^ — 210 cm 


t — 100 ( 
= 135 


cm 

n 


rWs— 66 kg 
— 89 » 




— 170 


ti 


— 114 » 


0^ — 270 cm 


r— 100 
— 136 


n 


q-Wg— 94 w 

— 116 fj 




— 170 


n 


— 144 u 


a^ — 330 cm 


r — 100 
— 136 


n 

n 


q-Ws—Ub n 

— 164 yy 




— 170 


n 


— 191 w 



Diese Eigebnisse sind in der folgenden Figur dargestellt. Es 
zeigt sieb, daß die Widerstände bei dieser Anordnung kleiner 
sind, aber sich auch wesentlich mehr wie vorher mit den 
Hauptabmessungen ändern. Mit zunehmender Systemhöhe und 

▼ an Ortet, FlugieugttAtlk. 21 
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mit zunehmender Spannweite wächst der Widerstand stete und 
zwar mit der Systemhöhe schneller. Auf die erwähnte Un- 
sicherheit der Rechnung sei nochmals hingewiesen. Aber erst eine 



(tnj^^ifOcm 



cm 



OuJt'SSOan 




aujc 

Fig. 155. Vergleich der Widerstände. 



fft^eug jmt^faMt Sfi^. er 



Vergrößerung in der Annahme des Widerstandsbeiwertes cj für 
die Stiele auf das Doppelte würde einen mehr gleichen Wider- 
stand der beiden Systeme bedingen. 



IL 

Vergleich der Gewichte. 

Wir verwenden die im zweiten TeU unter Nr. 15 abgeleiteten 
(122) und (123) für die Gewichte von Stielen (Ost) und 
Kabeln (6jr). 

Es ist - S 



2100000 



und 



Ost 



=v; 



F'P 



£-400000 



Das Gewicht folgt hieraus in kg» wenn wir alle Werte in kg und 
cm ausdrücken. 

1. Das Flugzeug mit Kabeln. 

Unt^ Verwendung der oben angegebenen Ausdrücke für die 
Langen und Kräfte der Stabe eigibt sich das Gewicht aus den diei 
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Beitragen: 

^^^ 2100000. 8. r "^ 2 100 000- 8- r 



/•V 



^•P'% 



K 



'^^ ^ 8.r.n«. ^.400000 ^^^^^ 

Dmch Einsetzen der Festwerte für c und p wie oben folgt naoh 
einiger Zwischenrechnung: 

a„ —40 a„ —40 

6^ = [r» + (a,+40)^]-|-— +[r» +K - 120)*] ' 



'ä ' ^M66000.r ' "^ ' ^ "Jf ^-"eeöOOO.r 

(.• + 160«)^ (»..) 

' 16870 r ^ ^ 

Die Auswertung für die drei Stiellängen und die drei Holmlängen 
liefert folgende Gewichte: 



a„ — 210 cm 


r— 100 cm 

— 135 fi 

— 170 n 


öjr = l,26kg 

— 1,70 » 

— 2,33 n 


a^ —270 cm 


r — 100 » 

— 165 »7 

— 170 » 


Ö^ji — 1,66 >» 

— 2,33 « 

— 2,71 « 


a„ —330 cm 


r— 100 » 

— 136 w 

— 170 « 


öjj — 2,24 n 

— 2,87 yj 

— 3,19 n 



2. Das Flugzeug mit steifen Stielen. 
Hier ergibt sich in der gleichen Weise das Gewicht: 

^«=''»*'VV.J?.400000+**'V«« £'400000 • • • (^*^) 
Oder nach einiger Zwischenrechnung: 



1 y% 



— 40 

I ■ / «B 

0«= 



14000 
• {0,888 (r« + 14400) + 1,26 [r* + {a — 160)«]} . . . (142a) 

Diese Formel unterscheidet sich aber nur durch den Beiwert von 
der oben Seite 321 entwickelten Widerstandsf ormeL Zur Auswertung 

21* 
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brauchen wir also nur die bei^eits errechneten Werte mit dem Verhältnia 

r^ 69,5 
^« = «•^^-1400 
SU vervielfachen. Damit folgt: 

a^ =210 cm r = 100cm ös/ = 3,26kg 

^ =135 „ =4,41 » 

= 170 „ =5,65 fj 

a^ =270 cm r=100 n ö^^ = 4,65 « 

' =135 » =5,74 n 

= 170 » =7,14 » 

a^ =330 cm r = 109 w 6^^=7,17 » 

^ =135 w =8,12 » 

= 170 « =9,45 w 

Die Gewichte der betrachteten Glieder bei Stielen sind im allge- 
meinen etwa dreimal größer wie die Gewichte bei Kabeln. 

Um aber Widerstand und Gewicht gleichzeitig zu werten, nehmen 
wir an, daß entsprechend einer Gleitzahl des Flugzeuges 1 kg Wider- 
stand einem Auftriebsverlust von z. B. 6 kg entsprechen solL Wir 
müssen also die in beiden Fällen errechneten Widerstände mit sechs 
multiplizieren und das so erhaltene Gewicht zu dem Eigengewicht 
der Konstruktion hinzufügen. Auf diese Weise ergibt sich trotz des 
größeren Stielgewichtes ein Vorteil zugunsten der Stielkonstruktion, 
der auf der folgenden Tafel und in der zeichnerischen Darstellung zum 
Ausdruck kommt. In der Fig. 155 und 156 sind die Linien gleichen 
Gewichtes interpoliert. Die entwickelte Rechnung ist mehr über- 
schläglich und macht auf Exaktheit keinen Anspruch. — 

Zusammenstellung. 

1. Flugzeug mit Kabeln. 

Widerstands- Eigen- Za- 
gewicht gewicht sammen 

ffj5 = 10,98 -^ 1,26 = 12,24 kg 
= 11,58 4-1,70=13,28 n 
= 12,72 4-2,33 = 15,06 n 

6jr= 17,60 + 1,65 = 19,26 » 
= 16,65 + 2,33 = 18,98 n 
= 17,20 + 2,71 = 19,91 7. 

öjj = 26,46 + 2,24 = 28,70 » 
= 23,94 + 2,87 = 26,81 r 
= 23,58 + 3,19 = 26,77 r 



o„ — 210 cm 


r — 100 cm 


— 135 y^ 




— 170 n 


a„ 270 cm 


r— 100 y^ 


— 135 n 




— 170 w 


a„ — 330 cm 


r— 100 w 


— 135 r 




— 170 « 
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2. Flugzeug mit Stielen. 



a =210 cm 



r 



a. = 270 cm 



r 



= 100 cm 

= 135 n 

= 170 n 

= 100 « 

^ =135 « 

= 170 y^ 

= 330 cm r=100 n 

' =135 u 

-^170 ^ 



Widerstands- Eigen- 
gewioht gewicht 

Qst= 3,96 + 3,26 = 

= 6,34 + 4,41 = 
= 6,85 + 6,65 = 

Gst= 6,65 + 4,66 = 
= 6,96-4-5,74 = 
= 8,65 + 7,14 = 



Gst= 8,70 
= 9,86 



7,17 = 
8,12 = 



= 11,46 + 9,46 = 



Zu- 
sammen 

7,22 kg 
9,75 79 
12,50 » 

10,30 w 
12,70 n 
15,79 n 

16,87 » 
17,97 « 
20,90 „ 



^03 



a0ujf't7Ocm 



CLuk^330cm 




O^wk 



flugzeuff rtir^ Kabefn 
n Sfie/en 



M n 



Fig. 156. Qesamtvergleich der Widerstände und Gewichte. 



Beispiel: Das Knollersche Flugzeug. 

Das Flugzeug ist nach folgender Figur mit steifen Stielen auf- 
gebaut. 

I 




Fig. 157. 
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Statisch ist besonders bemerkenawert, daß bei der Ausbildnog 
der Stielanschlüsse veraucht wurde, die Stiele eeitUch, nach der 
Achse ihres kleinsten Trägheitsmomentes einzuspannen. Bei deatscheD 
Landflugzeugea hat man während des Krieges meist anf eine der- 
artige seitliche Einspananng verziehtet, nm bei der Überführung 
mit der Bahn den oberen Flügel der Zelle an den onterea heraa- 
klappen zu können, ohne die Stiele herauszunehmen. In diesem 
Falle können die Stiele nur in der Richtung von vome nach hinten 
eingespannt werden. In der seitlichen Richtung aber, in welcher 




Pig. 159. ItBlienischeB ÄnBaldo-Flugteug. 



« * 
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die Einspannung wegen des kleinen Stiel -Trägheitsmomentes am 
meisten Zweck hätte, ist dann eine Einspannung nicht möglich. 

Der erste kürzere Stiel dieses Flugzeugs liegt nicht in der 
Ebene der Normalverspannung, d. h. in der Ebene der anderen 
schrägen Stiele, sondern geht räumlich vorne vom Rumpfe aus. 
Diese Anordnung ist immer ein Vorteil, weil dadurch der räum- 
liche Balken des Zellenfachwerks eine breitere Auflage bekommt. 
Ist man jedoch gezwungen, für den Fußpunkt der Strebe den 
hinteren Motorspant besonders zu verstärken, so verbleibt kaum 
ein Vorteil. 

Bei der ersten Ausführung dieser Flugzeuge war zur Erreichung 
einer guten Sicht eine starke Staffelung vorgesehen. Außerdem 
waren im äußeren Querfeld 1, 2, 3, 4 zuerst keine Tiefenkreuzver- 
spannungen vorhanden. Mit Hilfe eines Meßdrahtes, der von den oben 
bezeichneten Punkten 1 nach 4, 3 und 2 (siehe Fig. 158) gespannt 
wurde, stellte man jedoch bei den ersten Flügen starke Deformationen 
des Fachwerks fest. Daraufhin wurden Tiefenkreuze eingezogen. — 

Der italienische Kampfeinsitzer von 6io Ansaldo in Borzoli 
ist ebenfalls mit starren Stielen, ohne Kabel, ausgeführt worden. Auch 
hat dieselbe Firma Wasserflugzeuge nach dem gleichen System gebaut. 
Man rühmt diesen gut entwickelten italienischen Flugzeugen große 
Geschwindigkeit nach. 

Auch Moräne Saulnier hatte mit seinem Parasol (120 PS le 
Rhone), der in gleicher Weise wie der neuere Pfalz -Parasol mit 
steifen, einmal abgefangenen Stielen aufgebaut war, Erfolge. — 

12. Baumlachwerk mit Gerbergelenken« 

Außer der Anordnung von Gerbergelenken in den Holmen kann 
man auch Gerbergelenke in dem ganzen Baumfachwerk anordnen. 
Bedingung ist dabei, daß der Flügelaufbau auf einer Seite einen 
Balken darstellt, der starr eingespannt und wenigstens noch einmal 
unterstützt ist. Die starre Einspannung ist bei den meisten Flug- 
zeugen ohne weiteres gegeben. Die außerdem notwendige einmalige 
Unterstützung außen kann z. B. bei Wasserflugzeugen durch ein Ab- 
fangen des Fachwerks nach den Schwimmern zu erreicht werden. 
Da jedoch für Oberdruck das gleiche Abfangen meist nicht möglich 
sein wird, so müssen die Grelenke so ausgebildet werden, daß sie 
sich nur nach der einen Seite öffnen, d. h. für Oberdruck nicht als 
Gelenke wirken. Im Eisenbau sind entsprechende Gelenkanordnungen 
öfter schon von der Maschinenfabrik Augsburg-Nürnberg, Werk 
Gustavsburg, ausgeführt worden. 
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Für größere KonstrukfiODen, Mebrdecker, Rieeenflag^uge und 
auch bei Wasserflugzeugen werden besondere Anordnungen, die eine 
zweite Unterstützung ermöglichen, nicht ausgeschlossen sein« 

Für kleine Flugzeuge kommt die in Frage stehende Anordnmig 
kaum in Betracht, da sich hier nur selten die Möglichkeit zu einer 
zweiten Unterstützung bietet. 

Es wird wohl genügen, wenn wir hier auf die Dissertation von 
Schröder, „Oerbersysteme als Raumfachwerke" hinweisen (Braun- 
schweig 1.910). — 



13. Faehwerksysteme mit Holmnnterteilung zur Terringerang der 

KnieklSngen (Spadsystem). 

Holme und Stiele in einem Flugzeug nehmen als Knickstabe 
nach der Eulerschen Formel etwa mit dem Quadrat der Lange in 
ihren Abmessungen zu. Es kann deshalb oft wichtig sein, die freie 
Knicklange zu unterteilen. 

Am bekanntesten ist das von Spad bei seinem Einsitzer an- 
gewandte System. Es lag dort eine Feldweite l vor, die für einen 
Einstieier zu groß erschien und auf der anderen Seite für einen 
normalen Zweistieier nicht groß genug war. Das angewandte System 

ist also als Zwischenfall 
anzusehen. Die genaue 
statische Behandlung ist 
von Herrn Struve in den 
„Technischen Berichten^, 
Bd. U, Seite 303, durchge- 
führt. Spad erreichthierbei 
den doppelten Zweck, die 
Knicklänge der Zwischen- 
stiele und der Holme gleich- 
zeitig zu verringern. 
In ähnlicher Weise, wie man die Flugzeugstiele durch einen wag- 
rechten Draht in der Mitte abgefangen hat, wurden früher insbesondere 
bei französischen Flugzeugen die Holme im Feld nach Fig. 161 
abgefangen. 




Fig. 160. Spadsystem. 




Fig. 161. 



Faehwerksysteme mit Holmunterteilnng zur Verringerung der Knioklängen. 329 



Bei der Verwendung solcher Anordnungen muß in Erwägunge 
gezogen werden, ob der Auftriebsverlust infolge des Widerstandes 
der Fangkabel nicht größer ist wie der in den Holmen tatsächlich 
erzielte Gewichtsgewinn. 

Eine derartige Vergleichsberechnung wäre ähnlich durchzuführen 
wie nnter Punkt 11 auf Seite 314. Im besonderen aber muß be- 
rücksichtigt werden, ob die Holme durch alle Fangkabel in gleicher 
Weise auch tatsächlich entlastet werden. Es kann nämlich vor- 
kommen, daß auch bei Unterdruck die elastische Linie des durch- 
laufenden Holmes nach unten, also entgegengesetzt der Querbelastung 
ach durchbiegt, so daß die schlafiPen Kabel nicht in Tätigkeit treten 
nnd auch die Knicksicherheit des Holmes als Ganzes nicht erhöht 
wird. Bei Oberdruck fallen die Zwischenknoten dann völlig aus. 

Bei Flugzeugen mit steifen Stielen könnte man ein Abfangen 
der Knicklänge oben und unten nach folgender Fig. 162 vornehmen. 
Es ist aber bei allen 
diesen Konstruktionen 
inuner nachzurechnen, 
ob der Gewichtsgewinn 
auch wirklich größer 
ist, wie der Auftriebs- 
verlust infolge des 
größeren Widerstandes. 

Bei den vor einiger Zeit recht wichtig gewordenen Wasser- 
eindeckern handelt es sich oft darum (siehe Fig. 163), die untere 
Strebe a — 6, die beim Landen größere Druckkräfte erhält, noch ein- 
mal abzufangen. Die in Fig. 163 dargestellte Anordnung ist völlig 
einwandfrei. Der Punkt c ist an das Dreiecksystem des Haupt- 
fachwerks angeschlossen. 




Fig. 162. 




Fig. 163. 



Fig. 164. 



Die in Fig. 164 dargestellte Anordnung kann dagegen den 
Stiel unten nur dann auf Knicken halten, wenn der Holm selbst ge- 
nägend steif ausgebildet ist. Seine elastischen Durchbiegungen dürfen 
kein nennenswertes Ausbiegen des schrägen Stieles unten bedingen. 
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Anf die Betrcchtnog der vielcD vor dem Krieg üblichen verspannten 
Eindeobersysteme einxogehen, erscheint nicht nötig, da diese Verspannunga- 
arten wohl kaum mehr snr Anwendung kommen. 

In diesem Zusammenhang soll die Frage der Stielzahl kurz be- 
rührt werden. Innerhalb gewieaer Grenzen, die oiine weiteres durch 
die Anschauung gegeben sind, ist es meist i^eichgültig, ob man z. B. 
einen Dreistieier mit größerem Widerstand und geringerem Eigenge- 
wicht oder einen Zweistieler mit geringerem Widerstand und größerem 
Gewicht anordnet. Wie die Beispiele von Pfalz O - 8 und eines be- 
währten zwei- und dieistieligen Friedrichshafener Wasserängzeugs 
zeigen, sind die Leistungen in beiden FUUen annähernd die gleichen. 
Ich weiß zwar, daß ich damit den Widersfaiich von Freunden einer 
geringen Stielzahl errege. Kleine Stielzahl sieht recht neuzeitlich 
ans, aber die angeführten Beispiele sprechen zon&cliBt für meine 



14. FuhweA mit DraekBtlel Tom Bnmpt mm Unterdetb. 

Ein Druckstiel vom Rumpf zum Unterdeck stellt zusammen 
mit dem Untergurt gewissermaßen einen Aualegerträger dar, an 
dem die weiter auBenliegende Zelle angeh&ngt ist. Es wird also 
ein Teil der freien Länge des eingespannten Fachwerkbalkens 
gespart 

Die Sicherheit des ganzen Aufbaues hängt freilich dann an der 
Festigkeit eines Druckgliedes. Bei Anordnung dieses Stabes vom 
und hinten (wie in Fig. 160) kommen Bedenken wegen Schußsicherheit 
nidit so sehr in Betracht. Man muß sich immer klar machen, daß es 
stets möglich ist, dieses Glied fest genug zu konstruieren, sobald die 
Beanspruchungen genau ermittelt sind. Die ganze Anordnung ent- 
spricht sinngemäß einem umgekehrten Baldachin (vgl. Fig. 91). 




Fig. 165. Fig. 166. 



Größere Landfiugzeuge werden dieses System bei einiger Rumpf- 
höhe an der Seite überall dort anwenden, wo große von dem Fahr- 
gestell außen beim Landen übertragene Kräfte unmittelbar nach dem 
Rumpf überführt werden sollen. 
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Aach bei Beefähigen Wasserflugzeugen ist diese Anordnung 
des Dmckstiels unten von großer Bedeutung und von Friedriohs- 
hafen und Sablatnig öfter ausgeführt. Die von den Schwimmer- 
Streben übertragenen Kräfte sind bei seefähigen Maschinen meist 
wesentlich größer als bei Landflugzeugen. Es hat deshalb g^ade 
bei solchen seefähigen Flugzeugen der betrachtete Druckstiel Zweck. 
Die Haupttragkabel der Zelle greifen dann zweckmäßig auch an den 
Funkten a und b an (Fi^. 165), um die für die Landung nötigen 
Querschnitte auch für die geringeren Beanspruchungen des Fluges 
auszunutzen. Bildet das Schwimmergestell für sich ein tragfähiges 
Fachwerk, so tritt statische Unbestimmtheit ein, die nach den ent- 
wickelten Gesichtspunkten die Seefähigkeit mei&t erhöht. 

Bei dem bewährten Großflugzeug der A. E. G. G • IV wurde nach 
Fig. 167 dieses System noch weiter entwickelt (vgl. auch Seite 245). 



'9sOJm 




Fig. 167. A. E. G. G. 4. 

Der Auslegerträger ist nicht mehr wie bei G*III aus zwei 
Stäben gebildet, sondern umfaßt die sieben hervorgehobenen Stäbe 
bis zum Motor. Der Kabelzug D^, welcher der senkrechten Be- 
lastung der außenliegenden Zelle entspricht, wird zwar von dem 
Auslegerfaohwerk mit einer geringeren Konstruktionshöhe auf- 
genommen, aber diese Stäbe müssen für den Einbau des Motors, 
an dem ja doch die ganze Zelle hängt, schon entsprechend stärker 
sein. Auch für die dreistielige Zelle der G-IV un^ G*V hat die 
A. E. G. das gleiche System angewandt. 

In Fig. 166 ist das unter Nr. 1 beschriebene Ago-System für 
die Anwendung dieses Falles gezeichnet. Als besonderer Vorteil ist 
noc^ das bessere Gesichts- und Schußfeld hervorzuheben. — 



16. überragender Obertlfigel mit Brücke fiber dem Oberdeck oder mit 

druekfester SchrSgstrebe außen. 

Unter den Besonderheiten im Aufbau der verspannten Fachwerk- 
zelle fällt schließlich noch der überragende Oberflügel auf. Besonders 
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In Fnuikrolrh war diose Bauart einige Zeit üblich. Eia älterer Farman 
beiiututu ab Wasiierflugzeug die in Fig. 168 dargeateUte Ancadniing. 

In Deatsohland hat 

Bioh diese Bauart meines 

WisBeiiB nur bei dem 

S ab latn i g-WasBerflog- 

Kig. IfW, Fwmmn. Wweerflugieug. "Qg mit 160 PS. Benz 

bewährt. 
Später wurden avch Caudron G 6, Letord-Dreisitzer, Moiaeaa 
und das twoimotorigeOurtissboot nach dieser Art gebaut. Am be- 
kiuintmtcu ift das in Fig. 16» dargestellte Handley Fage-GroS- 

flUgMUg. 






Fij:. 1t>9. HkndleT Pa|T. OrofiAogteag. 

.\Wr Atifh HAudloy V*ge i^ bei seinen Dcneren Ana- 
fuhvtiitj:^!) «ioilcr lu der XormKlielle mit gleicher ^wonweit« oben 
Hutl (litten cuniot^p-kchn. Di^ «x-hver^n steif «i Schrigstide siilWii oder 
dto t^riiikc über de») Oborvlork und die gröflere Spannweite « rh^ i n*« 
.i,<> dn-twiyiiWHisvhcii VvHtfilf dxs givfiMt. weniger dimli den mtetcn 
i;v5'orifH i'iv:t\::j:i''.s nufiuwie^n. 

l E:r.de,k«r. 
.;?.: Kv.:»;,V,-.;-.-; li« b'h;:i::ws$^UM vonfe der l^dw A e^ 
:■::.::: l,":f".- ^'.^ Yi'i T^h^^vttt*^ I'^S4 — ^tjnifir duvfc diB 

-•v* .. .-CT A-i>:r;.r^i -=: :> 3>> t H. köker« Gewicht 

^ .-.': ^^.'iv' >: .r '« iifT4iA:ii dfiBrx.-k«' aJg der jaumiy 
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Erst in neuerer Zeit haben sich die Eindecker als verspannungs- 
lose kleinere und große Eindecker bei Landflagzeugen und als nach 
den Schwimmern einfach abgesteifte größere und ganz große Wasser- 
flugzeuge bewährt. Letztere kommen unter diesem Punkt nicht in 
Betracht» da sie ihrem Fachwerkaufbau nach die statische Grund- 
lage des Doppeldeckers: den Fachwerkbalken, benutzen (siehe auch 
Seite 281 u. 309). In Deutschland wurden schon 1916 von den Na* 
tionalfiugzeugwerken Johannistal in Holz und* von Junkers-Dessau 
in Metall die ersten derartigen neuen Flugzeuge gebaut, die als die 
Vorläufer zu dem später 1918 bewährten Junkers-Fokker-Ein- 
und -Zweidecker angesehen werden können. In dem Wettkampf des 
Krieges konnte von den verspannungslosen Eindeckern eigentlich 
nur der Brandenburg-Eindecker seine Überlegenheit länger be- 
weisen. Die anderen kamen meist zu spät. 

Bei allen Eindeckern ist die Torsionsfestigkeit des Flügels im 
C-Fall von der größten Bedeutung. Es kommt darauf an, mit der 
verhältnismäßig niedrigen zur Verfügung stehenden Konstruktionshöhe 
die oft weit ausladende Eindeckerfläche genügend steif und torsions- 
fest zu bauen. Meist wird es nötig sein, an einzelnen Stellen des 
Holmes, an denen die größten Momente auftreten, höhere Holme 
und Rippen anzuordnen. 

Man kann bei den verspannungslosen Eindeckern folgende Kon- 
Btrukttonsarten unterscheiden: 

1. Aufbau mit zwei normalen Holmen, die über Flugzeugmitte 
durchlaufen; 

2. Aufbau mit recht vielen Holmen im Flügel; 

3. Aufbau ohne Holme. Tragende Haut 

Da die Haut des Flügels als Oberfläche für den Abfluß der 
Luft immer vorhanden sein muß, so wird es gewissermaßen als 
Idealkonstruktion anzusehen sein, diese doch notwendige 
Haut gleichzeitig als tragendes Glied auszubilden. Es sind 
hierbei versteifte Duraluminium- und Blechkonstruktionen zu erwägen, 
wie sie bei neueren Flugzeugen schon für Rumpf und Boote aus- 
geführt wurden. Prof. Dr. Junkers hat unseres Wissens bei seinem 
Flugzeug diese Bauart zuerst angewandt. Aber auch in Holz lassen 
sich diese Konstruktionen durchführen, vielleicht sogar leichter. Für 
die Knickfestigkeit der tragenden Haut liegen dann ähnliche Verhält- 
nisse vor, wie siePietzker in seinem Buch „Festigkeit der Schiffe^ 
beschrieben hat. Man wird eine Plattenbreite von 60 -7- 100 d un- 
versteift lassen können, wobei d die Plattendicke bezeichnet. 

Bei der Verwendung von vielen Holmen durch Junkers wurden 
diese möglichst an die Außenhaut des dicken Flügels herangerückt 
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und durch ein System von Diagonalstäben miteinander in Verbindung 
gebracht. Die Holme wirken in diesem Falle als Gurtungen ver- 
schiedener Balken, die durch Diagonalstäbe derart miteinander zu 
einer Platte verbunden sind, daß die Überlastung eines Gliedes 
leicht durch die Mitwirkung benachbarter Glieder angeglichen wird. 

Bei Verwendung von 
sogenannten Kaulquap- 
penprofilen, die für den 
Vorderholm eine über- 
maßig große Konstruk« 
tionshöhe zur Verfugung 
haben, könnte es möglich 
sein, eine Anordnung naoh 
nebenstehender Fig. 170 
vorzusehen» so daß ein raumliches Faohwerk im Flügel selbst unter- 
gebracht wird. Kräfte, die am Hinterholm angreifen, werden also 
nicht durch Biegung aufgenommen, sondern durch die beiden Stäbe a^ 
und a„ auf das räumliche Fachwerk übertragen. Der Hinterholm 
wird dann nur zum kleinen Teile als biegungsfester Träger verwendet. 
Die Unterschiede von neueren deutschen und französischen Pro- 
file zeigen folgende Figuren, die dem „Aerophile" entnommen sind. 




Fig. 170. 
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Deutsche Profile. 



Fig. 171. 



FranzöBisohe Profile. 
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IL Verspannungsloser Doppeldecker, 

Für kleinere Flugzeuge kann diese Bauart als recht erfolgreich 
angesehen werden. Es ist dann möglich, unter Verwendung von 



VerBpannungalose Plugzeuge. 
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dickeren Profilen ohne zu große Spannweite das Eigengewicht der 

freitragenden Flügel noch in erträglichen Grenzen zu halten und an 

schädlichem Widerstand erheblich zu sparen. 

Solange es bei diesen kleineren Flugzeugen auf Wendigkeit ankommt, 
kann der Doppeldecker mit seiner geringeren Spannweite dem Eindecker über- 
legen sein. 

Die Erfahrung hat gezeigt, daß hierbei außer den hohen Profilen 
auch die Anordnung eines Tors ionssti eis wesentUch ist. Dieser Stiel 
hat aber nicht wie bei der normalen Zelle die Aufgabe, die Knoten- 
lasten von dem unteren Flügel auf den oberen zu übertragen. Er 
dient nur dazu, bei Überbelastungen und stärkeren Deformationen 
des einen Flügels die Biegungsfestigkeit des anderen zur Lastauf- 
nahme mit heranzuziehen. Besonders beim Sturzflug im C-Fall wird 
der untere Flügel wesentlich starker beansprucht wie 'der obere. 
Wenn dieser nämlich beginnt, sich durch das auftretende Moment 
zu verwinden, so wird durch diesen Torsionsstiel der gering bean- 
spruchte obere Flügel den unteren an der völligen Verdrehung 
hindern und somit entlasten. 

Von Bedeutung ist auch, daß hier ohne wesentlichen Material- 
aufwand der Flügelabstand hinreichend groß gemacht werden kann. 

Derartige Flugzeuge wurden in Deutschland von einer Reihe 
von Firmen hergestellt. Die von 



Fokker gewählte Holmausbil- 
dung ist unter Nr. 18 auf 
Seite 278 des zweiten TeUes mit 
den Abmessungen augegeben. 
Die Berechnung nach Bleich: 
„Formeln und Tabellen für den 
Eisenbau^ ergibt für den in 
Fig.172 gezeichneten Belastungs- 
fall dieangeschriebenenMomente. 
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Fig. 172. 
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wobei : 
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Für genauere Rechnungen mit verschiedenen Querbelastungen 
kann sich die Anwendung des „Castigliano" mit B als Unbe- 
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stimmten oder eines der auf Seite d40ff. für den Rahmen dargestelltea 
Verfahren empfehlen. 

Eine andere Fiugzeugbauart mit vielen Holmen und flachen Pro- 
filen war in Deutsch-Österreich versucht worden. x 

III. Verspannungsloser Dreidecker. 

Bei dem ersten Erscheinen des nach diesem System aufgebauten 
Fokker-Dreideckers wurden englische Stinmien laut, welche dieses 
Flugzeug als einen Nachbau des englischen Sopwith-Dreideckers be- 
zeichneten. Dies ist durchaus unrichtig. Das Sopwith-FIugzeug nutzt 
mit seiner vom oberen Flügel bis zum unteren durchgehenden Vor- 
Spannung die Vorteile der größeren Konstruktionshöhe aus, während 
bei dem freitragenden Fokker-Dreidecker nur das aus der kleineren 
Flügeltiefe und Spannweite sich ergebende geringere Biegungsmoment 
gerade für den Dreidecker als statisch günstig angesehen werden kann. 

Auch bei dem verspannungslosen Dreidecker ist ein Außenstiel 
aus den gleichen Gründen wie beim Zweidecker erforderlich. Der 
Stiel wird dann auch noch durch die mittlere Fläche auf Biegung 
(von vorn nach hinten) beansprucht. Dieselbe Beanspruchung des 
Stieles tritt bei einer verspannten Bauart ein; nur daß dann die 
Druckkraft im Stiel wesentlich größer ist. Es wurden Flugversuche 
bei der Flugzeugmeisterei mit und ohne Torsionsstiel ausgeführt. Bei 
letzterer Anordnung zeigten sich größere Verwindungen des untersten 
Flügels. Große Geschwindigkeitsunterschiede wurden nicht beobachtet. 
Dagegen war das Flugzeug auf Querruder empfindlicher. 

Im allgemeinen- wird ein Dreidecker dieser Art, wenn er nicht 
wesentlich kleinere Spannweite wie ein Doppeldecker hat, nicht so 
günstig sein wie ein verspannungsloser Doppeldecker, da er den 
Hauptvorteil der größeren Konstruktionshöhe nicht voll ausnutzt. — 

C. 

17. Biegungsteste Systeme ohne Diagonalen mit steilen Ecken 

(Bahmenträger). . 

Um den Kabelwiderstand zu vermeiden, wurden die beschriebenen 
Zweidecker gebaut, die als eingespannte biegungsfeste Balken keine 
Verspannungen besitzen. Der gelenkig angeschlossene Torsionsstiel 
leitet uns von diesem zu anderen Systemen über, die ebenfalls nicht 
verspannt sind. 

Es soll das 3ystem einres Doppeldeckers untersucht werden, 
das als biegungsfester Rahmen ohne Verspannung gebaut ist. 
Die Ausführung von Flugzeugen dieser Bauart ist bis jetzt nicht 
bekannt geworden. (Bildet man die Stielebene als volle Seitenfläche 
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aus, Bo erhält man das von Prof. Prandtl empfohlene System eines 
Kastendraohens. In diesem Falle erscheint die vorgeschlagene Bauart 
vielleicht liicht ungeeignet.) 

Man kann folgende drei Hauptfälle unterscheiden: 





Fig. 173. 



Fig. 174 





Fig. 175. 



1. Der Rahmen ist als Halbportal gelenkig in Flugzeugmitte 
angeschlossen (Fig. 173). 

2. Der Rahmen ist als geschlossener Rahmen in Flugzeugmitte 
oben und unten eingespannt (Fig. 174). * 

3. Der Rahmen ist in Flugzeugmitte nur unten 'eingespannt. 
Der Holm geht oben durch (Fig. 175). 

Jeden dieser Hauptfälle kann man wieder mit einem oder mit 
zwei Außenstielen hintereinander ausführen. Ebenso kann man auch 
Mehrdecker in Betracht ziehen. — Im allgemeinen muß betont werden: 
Bei geringer Holmhöhe für die Schenkel des biegungsfesten Rahmens 
wird das System wenig starr. Es kommt deshalb für flache Profile 
und große Feldweiten überhaupt nicht in Betracht. 

Die steifen Knotenpunkte an den Enden der Stiele zusammen 
mit der biegungsfe«ten Ausführung der Holme und Stiele bedingen 
die Unverschieblichkeit des Fachwerkes gegen senkrechte Kräfte. 
Die Steifigkeit der Knotenpunkte ersetzt die Diagonale, die man sich 
gewissermaßen als in die Ecke des steifen Knotens zurückgewandert 
vorstellen kann. Vom Standpunkte der Festigkeitslehre allein ist es 
nicht zweckmäßig, den Dreiecksaufbau mit Diagonalen durch steife 
Ecken zu ersetzen. Immerhin muß man hier bedenken, daß der 
Luftwiderstand reichlich kleiner wird. 

Für größere Flugzeuge kann man in der gleichen Art auch mehr 
wie einen Stiel außen anordnen. 

vsn Qriei, Fliigseagstatik. 22 
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Fig. 176. 

Wenn dabei gerade in größeren Konstruktionen die gesamten 
Biegungsmomente im inneren Teil der Zelle zu groß werden, so wird 
man zweckmäßig eine Anordnung nach Fig. 177 vorsehen. Dieser 
Zwischenfall erscheint nicht unzweckmäßig. 

Der umgekehrte nach Fig. 178 liefert eine andere Beanspruchung. 





Fig. 177. 



Fig. 178. 



Für die Berechnung gelten folgende Entwicklungen: 



U Der gelenkig angeschlossene Rahmen. 

/I >"• O afcj-« ^ ^ 




Fig. 179. 

Dieses System ist einfach statisch unbestimmt. Für eine Be- 
lastung eines Holmes allein wird der Stützendruck: 



wobei 






1+ 



3 h X 
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Das zweite Glied in der Gleichung (143) berücksichtigt den Beitrag 
des überstehenden Endes. 

Im Fingzeugbau liegt aber immer eine gleichzeitige Belastung 
beider Flügel vor. Unter Benutzung der in Fig. 180 angeschriebenen 
Bezeichnungen wird bei gleicher Querbelastung oben und unten aus 
Symmetriegründen der vorher statisch unbestimmte Druck V=p'L 
Id Stielmitte tritt ein Momentennullpunkt auf. 



'-MB 



v-i-ja-v^pz 



a 



A^ 



_ßl 



V-tpJL'V^riL 



s 



Fig. 180. 







Fig. 181. 



Wir woUen in diesem Zusammenhang kurz untersuchen, welche 
Stielstellung das kleinste Moment an dem starren Stielanschlußpunkt 
hervorruft. 

Bezeichnen wir die Gesamtlänge, d. h. die halbe Spaimweite, 
mit l und mit x die Entfernung des Stieles von Flugzeugmitte, so 
ergibt sich außen das Moment 



^wk^m='V*^'^-\-l^ 



{l-xf 



2 



-^2 



oder 



3f= 



V^ 



d. h. aber, das größte Moment ist unabhängig von der Stellung des 
Stieles. Ob der Stiel in Flugzeugmitte als Spannturm steht und 
die Flügel auf beiden Seiten frei tragen, oder ob der Stiel ganz außen 
steht, die Größe des Momentes bleibt die gleiche. — 

2. Der eingespannte Rahmen ist wesentlich wichtiger als 
die gelenkige Auübildung. 

Bei den gleichen Voraussetzungen wie bef dem unter 1. behan- 
delten Falle ergibt sich wiederum der gleiche Stützendruck oben wie 
unten und ein Momentennullpunkt in Stielmitte. Bezeichnet man 

22» 
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Wenn dabei 
Biegungsmo men te 
man zweckmäßig 
Zwisohenfftll eir 

Der umge' 




Fig. 18S. 



y«ti»h onbeBtimmten System bei Sjwmetrie 
.t'^jf^Aonte verbleibende wagrechte AufUgerfcrafl 
' V* ßiuapannongsmoment: 



j ermittelt man zweckmäßig nach dem Verfahren 
^'fpo (siehe auch „Hütte" III, Seit« 182 und Müller- 
'^iV'f'JiiBche Statik II und ^I). 



'""' Holm gilt: 









»M , 
dX 
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' ' ^ o — 






•+Z 



2 



^6j+;^24 = ^ 



P' 



l 



s 



s 



x= 



3.j; 



at. 



hl 



+ 



(144) 



j; * Ji-6 



.aen Ergebnih kommt man, wenn man die gewählte statisch 
jße beibehält ond nach der Formel: 



X=P« 







X^i 



Fig. 184. 



Er wird 






1 ÄZ» 



EJ^ 2 6 



•1> 



dsc 



Ä» 



+ 



fV^ 



-BJ, 24JE;Ji ^4Jg;/ 



Daraus 



i*_. 

Z--^--^*^^-- 



Ä« , Ih 
"6 J^"^ j, 

wie oben. 

Schließlich sollen noch die von Vianello and auch in dem y,Taschen- 
buch des Bauingenieurs^ fertig entwickelten Formeln für den steifen einge< 
Rpannten Rahmen verwendet werden. Mit der Bezeichnung: 

wird aus Symmetriegründen nach Fig. 182 und 183 
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der Aaflagerdmok 



Z=- 



W'l 2<p 



h 1+69^ 



das Einspannungsmoment innen 



M, = ^ 



W'l l+4y 
2 1 + 6^ 

das Biegungsmoment außen an der steifen Eoke 

"^A "^ 1+6^ 



I I L 




Fig. 185. 



Müller-Breslau hat in seinen „neueren Me- 
thoden der Festigkeitslehre*' Seite 127 eine Bereoh- 
nungsart für den steifen Rahmen angegeben, die 
wir ihrer Einfachheit halber auf unser Beispiel an- 
wenden wollen. 

Unter Verwendung der von Müller-Breslau 
angeschriebenen Bezeichnungen 

^~*Ä+2r 

und mit den dort abgeleiteten Trägheitsmomenten T, 
und Ty des Stabzuges werden die drei statisch un- 
bestimmten Größen 



1. 



v—®' 
^—T = 



^oJ>PÄ+(^.-|)p2»^ 



iz„ 



(2 Ä + V) 






wie ja aus Symmetriegründen sich auch direkt anschreiben ließ. 
2. In ähnlicher Weise wird für die zweite Unbestimmte 



PÄ J, 



Y^^r.- 



h J, 



p-2-7;-^^'6T,+6* 



2 



fi(»+«'Ä 






3. Für das Moment ergibt sich 

S^F, pP.h + §pP i + jl 



Q 



Mit Hufe dieser drei statisch unbestimmten Größen kann man nun sämtliche 
Momente des Systems berechnen und gewinnt die gleichen Ergebnisse wie oben. 
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Bei gröBeren Systemen erhalt man Flugzeuge, die anöden be- 
kannten Vieiendeel- oder Steifrahmenträger erinnern. Die genaue 
Berechnung wird sicher am besten nach dem von Prof. L. Mann 
in der Festschrift für Müller-Breslau entwickelten Verfahren durch- 
geführt. Bei überschläglichen Berechnungen kann man wohl ein 
Grelenk in Stielmitte annehmen. Dadurch und durch Berücksichtigung 
der Symmetrie wird der 
Grad der statischen 
Unbestimmtheit oft sehr 
herabgesetzt. Im allge- 
meinen liefert jedes neu 
hinzukommende steife 
Rahmenfeld drei weitere 
statisch unbestimmte 
Großen. 




^ 



Wi 



n 




Fig. 186, 



Mit einer weiteren, weniger guten Annäherung kann man auch 
noch in den mit x bezeichneten Punkten Gelenke annehmen. — 






18. Flugieiiglaehwerk mit Bogenholm statt Balkenholm. 

Das gleichzeitige Wirken von Quer- und Längskräften legt den 
Gedanken nahe, einen Aufbau der Holme in Form von Kettenlinien 
oder aUgemein in Biegungslinien zu untersuchen. Meines Wissens 
sind derartige Holme bis jetzt noch nicht verwendet. 

Aus dem Bau von großen Gasbehältern ist folgender Fall bekannt: 
Dadurch, daß man einem Meridian der Wasserschale die Form einer 
Seilknrve gibt, entstehen aus dem Wasserdruck keine Biegungs- 
spannungen in der Schale, sondern nur Längskräfte. Die Ma- 
terialersparnis ist dort so groß, daß man die Schwierigkeit in 
der Herstellung doppelt gekrümmter eiserner Bleche dafür in Kauf 
nimmt. 

Derselbe Fall, auf das Flugzeug angewandt, ergibt Holme nach 
der Biegelinie, für die man etwa folgende Hauptbelastungsfälle unter- 
scheiden könnte. 



Druck 





Unterdruck 
Fig. 187 a. 



n 

Unterdrück 



Fig. 187 b. 
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Druck 




Fig. 187 c. 



Fig. 187d. 



1. Fall: Stabkraft im Holm: Druck und Unterdruck als Quer- 
belastung auf dem Flügel. 

2. Fall: Stabkraft im Holm: Zug und Unterdruck als Quer- 
bela,stung auf dem Flügel. 

; 3. Fall: Stabkraft: Druck und Oberdruck als Qnerbelastung. 
4. Fall: Stabkraft: Zug und Oberdruck als Querbelastung. 
Für diese vier Fälle sind verschiedene Ausführungsarten zu 
unterscheiden. — 

a) Es soll zunächst angenommen werden, daß nur ein einfacher, 
beiderseits gelenkig angeschlossener Holmstab in Betracht 
kommt. Dieser Fall tritt beispielsweise bei einem einfachen Baldachin 
auf, an den die Außenflügel rechts und links angeschloseen sind. Es 
gelten für diesen Fall obige vier Figg. 187 a bis 187d, welche die 
jedesmal notwendige Bogenform des Holmes darstellen. 

Der Belastungsfall 1 ist dabei am wichtigsten und komnit am 
meisten vor. 

b) Bei einem überstehenden Ende innerhalb des Flügelfachwerks 
(vergleiche hierzu Seite 355 dieses Teiles) ergibt sich die Bogenform 
nach Fig. 188 u. 189. Es ist ebenso wie vorher Zug- und Druckkraft 
sowie die verschiedene Richtung der Querbelastung zu unterscheiden. 

Oberdruck 



Druck 




Obere/ruck 
Unterdrück 





Druck 





Fig. 188. 



Unferdruck 
Fig. 189. 



c) Schließlich bleibt noch zu untersuchen, wie ein durchlaufen- 
der Bogenholm beispielsweise bei einem Zweistieier als Bogen- 
träger anzuordnen ist, und welche Momente dabei auftreten. 'Auch 
exzentrischer Anschluß und das System eines Gerberträgers wäre in 
diesem Zusammenhang zu betrachten. 
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Druck 



Druck 




vorn 



Zug 

hinten 



Fig. 190. 



Die Bogenform ist also immer dera«rt, daß die Verschiebung der 
Knotenpunkte infolge der Querbelastung j9 entgegengesetzt gerichtet 
und etwa gleich ist der Verschiebung der Knotenpunkte infolge der 
Stabkräfte S. Je größer die Druckkraft im Stabe wird, desto kleiner 
ist im allgemeinen der Bogenpfeil vorzusehen. Die Anwendung von 
größeren Pfeilhöhen ist erwünscht, damit das System statisch klarer 
und der Einfluß der weiter unten behandelten zweiten Durchbiegung 
kleiner wird. 

Aerodynamische Bedenken gegen die Ausführung eines Bogens 
bestehen nicht. Die Saug- und Druckseite eines verwendeten Flügel- 
profils wird durch die geringe Biegung der Holme wenig geändert. 
Außerdem ist in den meisten Fällen die notwendige Pfeilhöhe des 
Bogens derart gering, daß es immer Mittel genug gibt, um einen 
Ausgleich für die etwa geänderte Stabilität zu schafifen. Es ist sogar 
manchmal möglich, noch völlig innerhalb von geradeliegenden, ge- 
nügend hohen Rippen den flachen Bogen der Holme einzufügen. 

Auch die werkstattmäßige Herstellung der gebogenen Holme ist 
in Holz oder Metall mit den heutigen Mitteln ohne größeren Auf- 
wand von Material und Arbeit durchzuführen. 

Der Zweck der ganzen Anordnung ist wie bei einem Zweigelenk- 
bogen der, durch die Druckkraft im Holm an dem Pfeil der vor- 
gesehenen Durchbiegung ein Moment f-X^ hervorzurufen, das dem 
Biegungsmoment der Querbelastung entgegenwirkt. Bei der großen 
Nachgiebigkeit der üblichen Flugzeugholme muß der Einfluß der 
Durchbiegung des Holmes selbst auf den Bogenschub berücksichtigt 
werden. Diese Tatsache macht die Rechnung weniger einfach. 

Des weiteren ist zu beachten, welchen Einfluß die Nachgiebig- 
keit der Lager, d. i. hier die Dehnung der Haupttragkabel, auf die 
Festigkeit der ganzen Konstruktion hat. Bei bedeutenden Unter- 
schieden in den einzelnen aufeinander folgenden Feldweiten eines 
Flugzeuges ergeben sich aus der Kabeldehnung größere Unstetigkeiten 
in der Biegungslinie der durchlaufenden Holme. 
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Außerdem ist die Frage der Knicksicherheit besonders zu be- 
trachten. 

Auch muß berücksichtigt werden, ob die Biegungsmomente ge- 
gebenenfaUs durch Aufhören der Querbelastung beim Weiterwirken 
der Längskraft oder durch Aufhören der Langskraft beim Weiter- 
wirken der Querbelastung (wenn dieser Fall möglich ist) wesentlich 
geändert werden. In den vorderen Holmen oben und unten kann 
sich bei verschiedenen Hauptbelastungsfällen die Richtung der Langs- 
kraft ändern und der Zug in Druck übergehen. In den meisten 
Fallen ändert sich damit aber auch der Richtungssinn der Quer- 
belastung. Tritt dieser Fall nicht ein. so ist die Anwendung eines 
Bogenholmes nicht von Vorteil. 

Wir wollen zunächst an einem einfachen, aber aosführlichen 
Beispiel das Wesentliche dieser Konstruktion zeigen, um den ein- 
tretenden Unterschied in der Beanspruchung verfolgen zu keinen. 

Als Annäherung und um ein Bild für die Großenveriiältnisee 
zu bekommen, soll im folgenden zunächst ein Beispiel für die ge- 
wohnlichen Annahmen bei Quer- und Längskraft eines biegungsfeeten 
Baikals und eines Zweigelenkbogens durchgeführt werden. 



s^fOOcm^»^ Pa,^ZO00kg 




\TL=Zkg/cm 
Rg- 191. 



1. Biwrw'^fnitir geraier BoSha^ 
Wir leisen fol^riende Festwert* zufrande: 

r^ - :?iHH<k|r Broclila«.. 

/ - i? kg cm hei v«xielf»chTeT Lui .. 

E li:»OvHX»kgcm* Holz.. 

.7 40 cm- ir ^ 11 rm-- F= ^ 

5 1 iX' CTti 1 

ir- ,.— — - A»i»i'cm^ l = 44,,ücaii 



; t^ - 4»Jkg cm 



_ ~ 10 :iX »iXK'40 



:rr-^ = 40(»OkK 

1(K» ^ 



^ 4>.»;' . i^:0> -- rw«f»cb bei 

IV I».* crS&f< W.■^m^^n wif yrrnineTneürDiidesi m der 
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Das größte Moment wird also nach Seite 118 und Gleiohnng Nr. 49 des 
ersten Teiles: 

AUr = -^-p*^ = 4000(^-l)=5130kg.cm 

k 
Die größte Beanspruchung: 

« = ^ -1- ?^ = 466 + 250 = 716 kg/om«, 

11 O 

Der Holzholm ist also vollkommen ausgenutzt. Die Durchbiegung f in der 
Mitte ergibt sich nach der Formel zu: 

f=l-(M^-^) . , (145) 

. 1 /,,„ 210000\ 2630 ,„. 
^= 2ÖÖÖ i"^ 8— J =2055 = ^''^^ ""• • 

2. Zweigeleukbogen. 

Unter Zugrundelegung derselben Festwerte wie für den betrach- 
teten Balken ergibt sich für den Zweigelenkbogen, dessen Pfeilhöhe f 
wir vorlaufig noch offen lassen wollen, bei einem Parabelbogen mit 
der Gleichung: ^/. 

V = -^{1 — x)x ^ (146) 

die Bestimmungsgleichung für den Horizontalschub: 

Die Gesamtverschiebung d kann näherungsweise als einfache Summe 
des Einflusses der äußeren Lasten und der Längskraft dargestellt 
werden. Die Längskraft P^ ist dabei nicht wie X^ durch die Quer- 
belastung des Bogens hervorgerufen, sondern als äußere Kraft von 
der FlugzeugzeUe her völlig unabhängig vom Bogen. 
Da bei dem parabelförmigen Zweigelenkbogen : 

Xa + K-~^J (147) 

so folgt das Moment in der Mitte: 

ifif«. = Jif, - (^, + PJ • r = */„ - ^ = 

also in dieser ersten groben Näherung unabhängig von dem Biegungs- 
pfeil f. Die angeschriebene Gleichung ist 'deshalb ungenau, da sie 
bei der gleichzeitigen Wirkung von Längs- und Querbelastung eine 
nicht vorhandene Proportionalität annimmt. 

Um die in unserem Beispiel auftretenden Größenordnungen zu er- 
mitteln, wollen wir noch die Verschiebung der Lager ^m« und d«« zahlenmäßig 
errechnen. 
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Es ist 



. 1 r ,j »fi 



auf unser Zahlenbeispiel angewendet: 

8.f».100 8 



^.a- 



15100000-40 600000 

Weiter ergibt sich 

- - p 

In unserem Beispiel .^^. « - 

X lOO'^T' ^2 

*"""" 1540100000 60' 



Jl /'•Py 



Diese beiden Zahlenwerte, zur Nachprüfung der Berechnung von X^-{~Fa be- 
nutzt, ergeben JST« -]- P« = -^""' 



X -^ P __ 2.^^00000 _2500 ^^ 

Wir wollen noch die Durchbiegung des Zweigelenkbogens in der Mitte 

berechnen: 

Nach der Formel j> * y ä 

Müu — * ** • * •"» 

wird Öot0 wie beim einfachen Balken gleich -p . ^ , . Der Wert ^,« ergibt sich 

C M.M.dx 1 C4f X 

'"'-} EJ ^ Wl} -p- (»-«)* 2 «** 

Nach Ausführung der Integration und unter Berücksichtigung der Grenzen 
wird schließlich: I 

""•• — J^Ji^L* 3 4J0 
oder 

Führt man noch ein: 

MO ergibt sich die Gesamtdurchbiegung in der Mitte: 

pj*^ / 5 3 >\ 4 p l* 

~ E J \384 12i<. 384 1? J 

Auf unser Beispiel angewendet, folgt der Zahlenwert: 

4.2 100^ 
3S4. 100000 40 -"»**«■ 

Durchführung der genauen Berechnung. 

Per Oedankengang und die theoreiisclien Grundlagen zu der 
fol^tmden Berechnung sind von Muller-Breslan in dem zweiten 
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Bsaid seiner „Graphischen Statik", zweiter Teil, Seite 397 und fol- 
gende, gegeben. Die entwickelten Formeln unterscheiden sich, je 
nachdem eine Veränderung des vorhandenen Pfeiles der Durchbiegung 
nach unten oder nach oben stattfindet, d. h. ob eine Vergrößerung 
oder eine Verkleinerung der Durchbiegung auftritt. Bei einer Durch- 
biegung des Bogens nach unten tritt hauptsachlich an Stelle der 

Funktion sin -7- und cos— der Wert e* und €~fc 

k k 

Nach Durchführung der gleichen Berechnungen, wie sie Müller- 
Breslau entwickelt und unter Benutzung der gleichen Bezeichnungen, 
ergibt sich die Änderung der vorhandenen Durchbiegung Ay^ wenn 
man abweichend mit 

■«-Hf>T-7 ■ ■■ <'"* 

bezeichnet: 

Ay = G^-sin\-\-0,_iiO&~-\- ^'^~'^^ w — k^-w . (149) 

Das Moment wird an der Stelle x: 

Jlf, = (if+Pj[c,. sin | + C,.cos|--Ä;«.«(;] . .. (150) 

Durch die Grenzbedingungen M=0 für x = und x = l oder 
/iy = für z = und x = l ergeben sich die Werte der beiden 
Integrations-Konstanten: 

Cj • sin - - -f- Cg- cos— = P- w 



1. 


C^ — k^'W 




2. Ci • sin 






C. 


1 — C08--P 

k 

. / 
sm - - 
k 



k^'W 



Hier kann man aus der Dehnung der Kabel auch andere Grenz- 
bedingungen einführen. 

Aus den Elastizitätsbedingungen folgt die von Müller-Breslau 
abgeleitete Gleichung zur Bestimmung der Unbekannten iT^ -^P^, die 
sich in unserem Falle aus dem unbekannten Bogenschub und der be- 



kannten gegebenen Längskraft zusammensetzt : M«-— = -r|-My(ix 

+ f ?*'j"-^«.ii«— jf«J«. . (161») 
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oder nach Einiührimg der Grenzen und Int^ration: 



^ — 6", ÄfooBy — ll-f C.-i-ain 



Die endgültige Gleichung i 



d also mit: 
- 2 cotg - 



(161b) 

(152 a) 
(152 b) 



k*-FB-fu> 

Dies ist eine in der Unbekannten S-\-F^ transzendente Gleichung, 
deren einfache Auftöeung nicht möglich ist. Es besteht bei der 
gleichzeitigen Wirkung von Quer- und Längskraft keine Proportio- 
nalität zwischen Kraft und Spannung. 

Bevor wir jedoch an die zahlenmäßige Behandlung und an 
Näherungswrarte herantreten, wollen wir noch die Gleiohong für das 
Biegungsmoment anschreiben. 

Durch Einsetzen der gefundenen Werte in Gleichung (160) er- 
gibt sich: 



M, = B-Jw 



l\ 



(153) 



Zur Berechnung von Jlf ist also in der Hauptsache nur der Wert w 
erforderlich. 

Bei der uhlenmSBigen Behandlung der Aufgabe liegt die Schwierigkeit 
in dar Beaünunung dea Wert« u, der sieh als Dntenohied von Ewei sehr groBeo 

ZaUeo ergibt.. Der Wert Z,-f F. irt in der eraten Näherang gleich ^. 

nmer etwas gröfier sein' als dieaer Aosdraok. 

1 Gblioben VerhUtnisae geht man am besten so 

hemngsformel : 



" Fk'-8f ''"' 

va Wert von (S-)-P^ ermittelt, den Wert w fSi 
tr bereebnet und schlieBli h durah Terauoh« die 
idente Gleiofanng (152b) für {H+ P,) anflSst. 
die Zablenwerta uneerÄ enten B^ispiela mgninde 
nn Baietsen, lo ergeben üob mit den Uilfswerten 

it auf 725 kg als ente N&beru&g fOr Z, + P, 
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zmiAohst die nicht von den letzten Stelienzahlen von J9-|- P« abhängigen Werte: 

k = 74,3 
ik« = 5520 
ik* = 406000 
I:ife = l,35 

ootg -r == 0,228 

Die übrigen Werte sind dieselben wie bei dem Beispiel des Balkenholms, 
Seite 846, f=8,5cm und schließlich angenähert 

40.100* 1 

" = - 8-5520« 8.3.5 = - möö = -"'^^^^^- 
Die genaae transzendente Gleichung wird befriedigt durch den Wert 

Xa + Pa = 627,7 kg, 
WM einem genauen Wert 

tp = ^^ — ^^ = 0,002 748 4 — 0,002 800 = - 0,000 051 6 

entspricht. Dieser Wert wurde durch Versuchsrechnung gefunden, 
unter Benutzung der Hilfswerte 

sin |. = 0,975 cos ^ = 0,222 1 — cos ^ = 0,778 

werden die Momente nach Gleichung (153) 

JCr = 206,2 (sin -|- • 0,898 — 1 + cos y) 

Für die Punkte x=\2fi; 25,0; 37,5 und 50,0 cm ergeben sich die recht 
kleinen Momente, deren Berechnung für die Zwecke des Flugzeugbaus bei 
diesem einfachen Fall wohl unterbleiben kann: 

a: = Oom, 12,5, 25,0, 37,5, 50 cm, 

a: = 0i:8, M:8, 2i:8, 3J:8, 41:8, 

JCr = 0kg.om, 28,1, 49,5, 64, 70kgcm. 

Die Durchbiegung in 'der Mitte folgt durch Einsetzung der Zahlenwerte nach 
Seit© 849 mit C^ = 0,255 ; C» = 0,283 

dy = 0,255 . 0,623 + 0,283 • 0,781 + 0,22 1 = 0,590 cm . 

Ks zeigt sich also, daß die Durchbiegung bei dieser genaueren Berechnung um 
einiges größer wird wie für die angenäherte Berechnung des Zweigelenkbogons. 

Der Vorteil der neuen Anordnung ergibt sich aus den Momenten, 
die wesentlich kleiner sind wie bei dem Balkenholm. Der äußerste 
Elleinstwert für das Trägheitsmoment der Holme ist durch die Euler- 
sche Knicksicherheit bestimmt. Für Ausführungen im Flugzeugbau 
wird man jedoch Belastungsprüfungen mit Sandlasten bei den ersten 
Anwendungen des Bogenholms m'oht entbehren können. 

Die Berechnung für die unter b) und c) beschriebenen Fälle 
sind in derselben Weise durchzuführen wie hier für den einfachen 
Fall eines beiderseits gelenkig gelagerten flachen Bogens gezeigt. 

Ob es im Flugzeugbau immer möglich sein wird, derart aus- 
führliche Rechnungen anzuwenden, bleibt dahingestellt. 

Die Zukunft muß lehren, ob auf diesem Wege erfolgreiche Kon- 
stmktionen möglich sind. — 
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19. Das Fachwerk mit Oerbeigelenkholmen. 

Gelenke in den Feldern der biegungsfesten Holme wurden» so- 
weit bekannt, zuerst bei dem Albatros -Großflugzeug von DipL-Ing. 
G. Madelung, dann bei A. E. G.-Flugzeugen (das Gelenk liegt 20 cm 
vom Knotenpunkt der G. 4 weg) imd später in weiterem Maße bei 
den englischen Flugzeugen Sopwith und Martinsyde angeordnet. 
(Siehe hierzu Seite 298 dieser Abhandlung.) 

Es soll hier untersucht werden: 

Welche Vor- und Nachteile die Holme mit Gerbergelenken 
gegenüber durchlaufenden Holmen im Flugzeugbau haben, 

wieviel Gelenke bei einem Flugzeug angeordnet werden können, 

wo diese am zweckmäßigsten liegen, 

wie solche Holme mit Gerbergelenken zu berechnen und 

welche Besonderheiten bei der Gelenkausbildung zu beachten sind. 

Vorteile der Gerbergeleuke. 

1. Der Aufbau des Fachwerks wird in bezug auf die Holme 
statisch bestimmt. Die Ejräfteübertragung wird eindeutig, einfach zu 
berechnen und von den oft bedeutenden und unsicheren Stützen- 
senkungen, d. h. den Dehnungen der Tragkabel, unabhängig. 

Die Dehnungen der Kabel im Flugzeug sind derartig betracht- 
lich, daß bei der Berechnung der statisch unbestimmten Großen in 
den Tiefenkreuzen, wie in dem ersten Teil, Seite 80, dargelegt, die 
Berücksichtigung der Kabeldehnimg allein in der Durchführung der 
statisch unbestimmten Berechnung genügt. Es wurde deshalb auch 
bereits von Bau mann vorgeschlagen, die Holme in Erwartung einer 
bestimmten. Kabeldehnung vorher derart nach unten zu verrannen, 
daß die Holmknotenpunkte beim Eintritt der Belastung wieder eine 
gerade Linie bilden^). 

2. Durch die Anordnung der Gerbergelenke, zusammen mit d^ 
entlastenden Wirkung der überstehenden Enden hat es der Flugzeug- 
bauer in der Hand, die Biegungsmomente der Holme an ein- 
zelnen Punkten innerhalb gewisser Grenzen beliebig groß zu 
wählen. Dies kommt bei beschränkter Bauhöhe und bei der Not- 
wendigkeit, etwa gerade vorliegende Flügelprofile zu verwenden, in Be- 
tracht. Es kann z. B. erwünscht sein, bei einem zweimotorigen Flugzeug 

^) Schon duroh das Vorspannen werden naoh Seite 273 bei den üblichen 
exKcntrisclion Anschlüssen große Momente in den Holmen erzeugt. Bis heute 
wird trotsdcm noch bei manchen Firmen das scharfe Vorspannen der Kabel für 
günstig gehalten. 
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das nügelprofil im Bereiche des LuftBohraubenstrahls möglichst flach 
za halten. 

3. Das Abrüsten des Flugzeugs ist leichter möglich, wenn 
man Gelenke an Stelle von durchlaufenden Holmen anwendet. Auch 
das Verschicken mit der Bahn wird durch Gelenke wesentlich er- 
leichtert. — 

Nachteile der Gerbergelenke. 

1. Die Gelenkausbildung erfordert Gewicht und Arbeit. Es 
ist immerhin möglich, daB an den Beschlägen der Gelenke ein6 ge- 
wisse Unsicherheit in der Ausführung gegenüber einheitlich durch- 
laufenden Holmen eintritt. 

2. Die Durchbiegung der Holme und damit der Einfluß des 
Biegungsmomentes der Längskraft am Hebelarm der Durchbiegung 
wird bei Gerbergelenken meist größer. Der durchlaufende Balken 
hat ganz allgemein geringere Durchbiegungen wie der statisch be- 
stimmte Gerberträger. Die besondere Anordnung und Lage der 
Gerbergelenke für geringste Durchbiegung hat Dr.-Ing. Th. Schwarz 
im „Eisenbau^ behandelt. Freilich ist dort die gleichzeitige Wirkung 
von Längskräften neben der Querbelastung nicht berücksichtigt. 

3. Liegen Gelenke im ersten Feld des Unterholmes» so ist bei 
Fahrgestellbrüchen die Wiederherstellung des mit dem Rumpfe starr 
verbundenen, beschädigten Holmteiles oft schwierig. 

4. In der Biegungslinie entsteht an dem Gelenk eine Unstetig- 
keit, ein Elnick, der den Verlauf der Luftströmung seitlich aber 
kaum beeinflussen könnte. 

Anordnung und .Zahl der Gelenke. 

Die übliche Theorie des Fachwerks nimmt zwar in jedem Knoten- 
punkt ein Gelenk an. In dem amerikanischen Brückenbau und bei 
neueren Holzbauweisen ist es deshalb Brauch, wirkliche Gelenke mit 
Bolzen und Augenstäben auch dort auszuführen, wo in der Berech- 
nung Gelenke angenommen wurden. Bei uns werden im Brückenbau 
alle Fachwerkstäbe starr miteinander vernietet. 

Ebenso wurden bis jetzt im Flugzeugbau nur wenig Gelenke 
ausgeführt außer bei kleinen Maschinen in Flugzeugmitte oder bei 
großen Flugzeugen zum Anschluß des Mittelstücks. Es ist deshalb 
der Oberholm eines Einstielers mit Spannturm ohne Mittelgelenk als 
Balken über drei Stützen anzusehen, bei einem Zweistieier als Balken 
auf fünf Stützen (vgl. Flg. 193 und 195). 

Hat der Einstieier statt des Spannturms einen Baldachin in 
der Mitte, so ist sein durchgehender Oberholm ein Balken auf vier 
Stützen. Es ist deshalb möglich, bei dem Einstieier mit Baldachin 

v«n Grlei, FlngseugBUttlk. 23 
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zwei Gelenke und bei einen Zweietieler mit Spannturm drei Gelenke 
im Oberbolm anzuordnen (siehe Fig. 192 und 193). 




Fig. 192. 



Fig. 193. 



In dem Unterholm können bei einem Einatieler keine Gelenke 
angeordnet werden, wenn ein gelenkiger Anschluß des Unterhohns 
am Rumpf vorgesehen ist. Ist der Holm dagegen am Rumpfe fest 
eingespannt oder, was in der Wirkung dasselbe ist, von der einen 
Seite nach der anderen durchgeführt, eo können bei dem Einstieier 
ein Gelenk auf einer Seite und bei dem Zweistieier zwei Gelenke 
auf einer Seite angeordnet werden. Außer den Gelenken an dem 
Punkt 2 der Fig. 195 dürfen nicht etwa auch noch in dem Punkt 3 
Gelenke vorgesehen werden. 




Fig. 194. 



Fig. 195. 



Die Unbeweglichkeit im statischen Aufbau bei Unterdrück kann 
man wie folgt erkennen: 

Man kann in Fig. 198 
das Stück des eingespann- 
ten Unterholmes biB zu dem 
Gelenk I als Teil der star- , 
ren Scheibe des Rumpfes 
ansehen. Die Grundschei- 
be soll mit den Zahlen 
F'«- 196- 9'4-ll'-M0-^11^9-^I 

bezeichnet werden. An diese erste Scheibe wird dann für Lasten 
von unten mit Hilfe des Haupttragkabels d^ und des Holmstabes a, 
der Punkt 6 starr angeschlossen, über den wiederum der Oberholm 
biegungsfeat bis zum Gelenk II hinweggeführt wird, so daß auch 
das Gelenk 11 zu dieser starren Scheibe gehört. Auf diese Weise 
entsteht die Scheibe 9'4-ll'-r lO-;-6-hII-^9-^I. 



Das Fachwerk mit Gerbergelenkholmen. 



355 



Der Punkt 5 wird weiterhin duroh den inneren Stiel und den 
Unterholmstab a^ angeBchlossen. Alle andern Punkte des Fachwerkes 
schließen sich in gleicher Weise an den so gewonnenen Punkt II an. 
Der Punkt II und III wird dann ebenso wie vorher das überstehende 
Ende des eingespannten Holmes als Teil der starren Scheibe an- 
gesehen. 

Will man auch unsjnnmetrische Anordnungen zulassen, so sind 
bei einem Zweistieier außer der vorher gezeigten Art noch folgende 
zwei Ausführungen möglich (Fig. 197 und 198). 




K 7^ 




T\ T\ 




7\ 



Kg. 197. 



Fig. 198. 



Der Gerberbalken im Flugzeugbau unterscheidet sich aber von 
dem gewöhnlichen Gerbertrager dadurch, daß er nie zwei Gelenke 
in einem Feld zulaßt. Wegen der gleichzeitigen Wirkung der 
Langskrafte wäre sonst das ganze Fachwerksystem in seinem Aufbau 
bedroht. Es ist also die folgende Anordnung nicht möglich. 




Fig. 199. 

Bis jetzt hat man Gelenke immer nur in nächster Nähe der 
Knotenpunkte angeordnet. Bei steifen Holmen wird man wohl in 
Zukunft weitergehen können. — 



Durchführung der Berechnung für einen einfachen Fall 

der Gelenkanordnung. 




Fig. 200. 



28' 



356 Betraohtiing besonderer -Beispiele nnd neuer Systeme. 

Die Aufstellong der Gleichgewiohtsbedingongen ergibt mit den 
angeBchriebenen Bezeiohnangen: 

1. Summe 7=0 

«/ + «7/-l>(^o + ii) = (156) 

2. Moment im Oelenkpunkt =0 

S/^+«/-ii-f («o + ^i)'==0 (166) 

3. Anffitellttng des Momentes im Ponkte I. 



oder 



Sf-\-p^-Q„h = ^ (167) 

*1 *1 



d. h. die Stützenwiderstände sind die gleichen wie beim einfachen 
Balken, vermehrt um einen Beitrag infolge des Momentes S-f, der 
aber meist recht klein ist. 

(Durch Zusammenfassung der beiden letzten Gleichungen (156) 
und (157) erhalt man wieder die erste Gleichung.) 

Der Wert f ergibt sich von links als die Durchbiegung eines ein- 
gespannten Balkens von der Spannweite l^, welcher mit der gleich- 
mäßigen Belastung |7 und an einem Ende mit der wagrechten Kraft S 
und der senkrechten Kraft Qjj belastet ist. 

Sobald dann f bekannt ist, kann der äußere Balkentefl be- 
rechnet werden. 

Durch Integration der allgemeinen Gleichung: 

= — 3f,, 

Q 
die hier lautet: 

ergibt sich für die Biegungslinie entsprechend dem Vorgehen auf 
Seite 116 des ersten Teiles: 

y = C,.cosJ + C..sin|-i((2,,.a: + ^'-l>/f').(158a) 

Das Moment ist dann: 

^. = 'S(CiOOs|4-C,.sin|-)+pifc« .... (169) 
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Hierbei sind die Hilisgrößen: 



Ci = - 



C,= 



S 

s 
k 



Qjj'k-{-p'8'k — jp/c'-Bin 



5C0B ,- 

k 



Die Daichbiegang f ergibt eich schließlich: 



/•=C,.oo8|- + C,-8in-* --^(<2„ 5 + ^-1, Ä«). . (160) 



oder i^ s 



/"= — cos — 



Fs +-/■(«"■*+»'*-'' ''■"t) 



K«»'+^;'-^**) 



s 

Diese Formeln unterscheiden sich von den oben Seite 122 ange- 
schriebenen durch das Hinzukommen von Q,,. Da aber Q^j sowohl 
in der Gleichung für f wie in der allgemeinen Gleichung vorkommt, 
so ergibt die Verbindung beider Gleichungen nach einiger Zwischen- 
reohnung mit $ = Z, : 

«„=-■: - ._* *A_.__ ^(161) 

In gleicher Weise läßt sich auch Qj und f selbst ausdrücken. In 
den meisten Fällen ist ein derartiges Vorgehen jedoch 'nicht nötig» 
wie folgendes Zahlenbeispiel zeigt: 

Wir legen folgende Festwerte zugrunde: 

j> = 2kg/cm, ^=110000 kg/cm«, J=100cm*, 

i, = 150 cm , fi = 800 cm , ig = 50 om = « , 

S = 1600 kg. 

Dieee Werte in obige Gleichungen eingesetzt, ergibt zahlenmäßig: 

j^_1100M_100_^jgg^j^^, i = 82.95 om , 
louO 

ia : ifc = 50 : 82,95 =- 0,603 = 34» 33' , 

sin («,:*) = 0,567 cos ((,:*)=- 0,823 tg («,:*) = 0,69 
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^ = — 8,60 

. v^8295 — 7800 ^.^^ 
— 13l6 = ^*'^^ 

- -»«0,823 + 14,850,567 — ji^ (11 500 + 2500 — 13760) 

^ 7.08 + 8,48 — 0,15 = 1,20 em 
..«^* i^nehnung von Qji hätte ergeben: 

90000 — 22500 67 500 ^^ ^ 
^''' = 3ÖÖ = -3ÖÖ- = ^^^ 

^j = 900 — 225 = 676 kg 

«-ri-ii«MOgung von f. 

^ Miffsdiiede sind also gering. 



ji^ iMrenntes Biegungs- und Kniekgetfige der Holme. 

y^ i^nindgedanke dieser Anordnung geht meines Wissens auf 
^ Baumann zurück. Ob Holme dieser Art je ausgeführt 
»I nicht bekannt geworden. 
^ üblichen Flugzeugholme werden, wie in dem ersten Teil 
j^fihrlich dargelegt, gleichzeitig von Quer- und Langskraften 
ht Die Längskräfte wirken dabei im besonderen noch an 
fl^ der von den Querkräften hervorgerufenen Durchbiegungen, 
jMCh Seite 162 erwähnt. Dieses Moment von Längskraft am 
««^ der Durchbiegung hat in den meisten Fällen eines ein- 
_^lgi Hohnes einen sehr großen Anteil an den Gesamtspannungen. 
v^^^lt Trennung des einen Holmes in zwei besondere 
y^^^e, einen für Biegung und einen für Knickung, wird 
j^v^^r Teil der Beanspruchungen zu Null. 

Im Brückenbau ist es einer der Hauptgrundsätze für den Ent* 
w^ Glieder, die gleichzeitig auf Druck und Biegung beansprucht 
^ jj^ nach Möglichkeit zu vermeiden. Es werden meist Zwischen- 
^t^£tf eingeschaltet, welche die Lasten erst in den Knotenpunkten 
^M F^werkes abgeben, so daß getrennt nur Biegungs-, Zug- und 

ttfc^chi^^^ entstehen. 

Im folgenden werden untersucht: 

I, Getrenntes Biegungs- und Kniokungsgefüge mit Ge- 
l^j^ in den Fachwerksknotenpunkten. 
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Betrachtang des Gewichtes der Holme 

a) bei reinem Druck; 

b) bei Gültigkeit der Tetmajerschen Formel; 

c) bei Gültigkeit der Eulerschen Formel. 

Als Beispiele werden ausgeführte Holme in Holz und Stahl be- 
tractitet. 

. 2. Besondere Anordnungen in den beiden Systemen: 

a) Einspannung des Knickstabes; 

b) exzentrisch angreifende Längskräfte; 

c) Fangkabel, Gelenke und exzentrische Anschlüsse in dem 
Biegungsgefüge. — 

Die Gesamtbeanspruchung eines Holmes, der gleichzeitig auf 
Biegung und Längskraft beansprucht wird, kann in drei Anteile 
zerlegt werden: 

1. Den Anteil der Längskraft Sy der als reine Druckspan- 
nung den Querschnitt des Holmes beansprucht. 

2. Den Anteil der Querbelastung p auf den laufenden Zenti- 
meter Holm. Diese Querbelastung der Luftkräfte ruft zunächst eine 
Biegungsbeanspruchung hervor wie bei einem einfachen Balken, 
der nicht durch Längskraft beansprucht wird. 

3. Durch ,d%s gleicl^zeitige Wirken von Längskraft und biegenden 
Kräften kommt zu diesen Beanspruchungen noch ein dritter Teil: 
Infolge der Durchbiegung des Holmes wirkt die Längskraft nicht 
nur als Druckspannung, sondern an dem Hebelsarm der Durch- 
biegung auch als Moment und ruft Biegungsbeanspruchungen 
im Holm hervor. 

Wir können also die Gesamtbeanspruchungen anschreiben: 

wo a^ den Anteil der Einzelbelastung als Biegungsspannung, a^ den 
Anteil der Längskraft als Druckspannung und o^^ die Biegungs- 
spannung infolge der Längskraft bedeutet. 

Lassen wir die Aufgabe des Hoknes, die Biegungs- und Längs- 
kräfte aufzunehmen, durch zwei getrennte Holme erfüllen, so wird 
der dritte Anteil gleich Null, da der „Knickholm'' jetzt keine Durch- 
biegung infolge der Querbelastung mehr erfährt. 

a) Beine Druckfestigkeit. Die Stäbe seien so kurz und die 
Kraft so klein, daß keine Knickfestigkeit, sondern nur reine Druck- 
spannung in Frage kommt. Dieser Fall wird wohl selten eintreten. 
Bei ihm ist aber für jede Querbelastung und für jedes Trä^eits- 
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moment die getrennte Bauweise gegenüber der einholmigen vor- 
zuziehen. Der Anteil der Langskraft am Biegungsmoment faUt 
immer weg, ohne daß dadurch etwa für Knickmcherheit ein größerer 
Materialaufwand erforderlich wird. 

Durch die konstruktive Ausbildung der Knotenpunkte und Ge- 
lenke kommt die getrennte Bauweise freilich etwas in NaohteiL 
Außerdem wird bei jeder Ausführung ein gewisser Zuschlag gegen- 
über dem nackten Rechnungsergebnis zu machen sein. Dieser Zu- 
schlag ist offenbar bei der getrennten Bauweise zweimal erforderlich 
und deshalb etwas großer. 

b) Das Ejiickgefüge liege innerhalb des Geltungsbereiches d^* 
Tetmajerschen Formel. Für Holz hat Tetmajer folgende For- 
mel aufgestellt: 

c7ä = ^ = 293 ( 1 — 0,006 62 [-] = 293 — 1,94 -. . . (162a) 

F \ I / i 

Mit den Grenzen l,8>->80. 

t 

Da ihr aber offenbar gewöhnliches Bauholz mit einer Druckfestig- 
keit von etwa 300 kg/cm* zugrunde liegt, und da das im Fingzeugbau 
verwendete Holz wesentlich besser ist, so wären hier weitere Versuche 
erforderlich. Inzwischen wollen wir die folgende Formel annehmen: 

(7jj = 500 — 3,3 (162 b) 

t 

Die getrennte Ausführung ist offenbar besser, wenn für die Holm- 
querschnittsflächen folgende Beziehung besteht: 

Der Zeiger 1 bezieht sich auf einen Holm, der Zeiger 2 auf zwei 
Holme. Diese Flächen wollen wir entsprechend den einzelnen Be- 
lastungsteilen zerlegen: 

* 1 500 — 3,3— * 

Nehmen wir nun in erster Näherung an, daß in beiden Fäil^i der 
Kemradius k^ d. h. das Verhältnis von Widerstandsmoment zur Fläche, 
der gleiche sei, so folgt: 

''' "500 — 3,3^ 

t 
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Die Formel laßt sioh noch zusammenzieheii: 

l 

Diese Gleichung sagt aus, daß zu jedem — Werte a, k und y ge- 

t 

höieo» bei dem die beiden Bauarten etwa gleich günstig sind. 

Nehmen wir als Beispiel an, l : % sei 76, so kann die Forderung 

selbst für nicht zu kleine Durchbiegungen y erfüllt werden. Denn 

k bewegt sich für gewöhnliche Querschnitte zwischen 1,3 und 6,0 cm 

(vgl. S. 277). 

c) Das Knickgefüge liege im Bereich der Eulerschen Glei- 
chung. Wir wollen wieder die Flacheninhalte der Holmquerschnitte 
einander gegenüberstellen. (Die einholmige Ausführung ist mit dem 
Zeiger 1, die zweiholmige Ausführung mit dem Zeiger 2 versehen.) 

Die letztere Ausführung ist offenbar besser, wenn 



oder 



F,>F, oder ^ J?« + ^ > -^ + ^'V, . . (i64a) 



oder 






(164 b) 



Diese Bedingung ist nicht so einfach wie bei der Geltung der 
Tetmajerschen Formel. In den meisten Fällen kann man k^ nicht 
gleich k^ annehmen. Man kommt dann mit der direkten Veigleichs- 
redmung oft schneller zum Ziel. 

Die folgenden Beispiele ergeben für die Ausführung meist keinen 
ausgesprochenen Vorteil für die eine oder andere Bauweise. 

Erstes Beispiel. 

Um den großen Einfluß der Längskräfie am Hebelarm der Durohbiegong 
darzulegen, seien zunächst die Zahlen für die Beanspruchung eines Stahl- 
helmes des A. E. G.-Oroßflugzeugs (im äußersten Feld) angeschrieben. 
Der Biegungsanteil der Langskraft wird in diesem Falle freüich größer wie 
sonst, da sich Stahlrohrholme bei gleicher Sicherheit wesentlich mehr durch- 
biegen wie Holzholme. Es ergibt sich bei einem Rohr von 50/1,5 mm mit 
J=6,78 cm*, Tr=2,71 cm', 2^=2,29 cm», bei einer Langskraft S-- 890 kg, 
einer Qnerbelastung von g =^ 2,04 kg/cm , einer Balkenlänge von 2 = 320 cm 
und einer größten dort errechneten Durchbiegung y =^ 24,1 cm an der Stelle 
r= 192 cm die Gesamtbeanspruchung: 
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Biegungs- 
anteil 


Längskraft« 
anteil 




Biegungsanteil 
der Längskraft 


14390 kg/cm- -'2'?;^ 


, 890 
"^ 2,29 


— 


2,71 ^«/^"^ 


14390 kg/cm«— 6090 


+ 890 


+ 


7910 kg/cm« 


oder auf Hundert bezogen 








100«/o = 42,37o 


+ 2,70/, 


+ 


55,0'>/o. 



Durch Wegfall des letzten Teilbetrages von 7910 kg/cm" gingen die Spannungen 
von 14390 kg/cm* auf 6480 kg/cm* herunter. Dies kommt einer Ver- 
kleinerung auf ein Halb der Gesamtspannung gleich. 

Für einen anderen Stab desselben ausgeführten Beispiels ergeben sieb 

die Zahlen : 

12 030 = 4130 + 1380 + 6520 kg/cm«, 

oder auf Hundert bezogen 

1000/0 = 34,3%+ 11,5% + 54.2% 

Der Anteil der Längskraft am Biegungsmoment ist also auch hier und in 
anderen Stäben noch recht hoch. 

Zweites Beispiel. 

Als Beispiel eines Holzholmes wollen wir die Verhältnisse eines bewährten 
C-Flugzeuges ausführlich anschreiben und zwar für den Oberholm hinten in 
Flagzeugmitte. 

a) Bei dem gemeinsamen auf Knickung und Biegung gleichzeitig be- 
anspruchten Holm ergibt sich: 
die Längskraft S= 1050 kg; 
die Querbelastung |>= 1,57 kg/cm; 

das Moment aus Biegung allein '"^ ~^r =11 000 kg -cm; 

das Größtmoment nach den verallgemeinerten Clapeyronsohen Gleichungen 

M= (400 — 39) 41 = 14700 kg. cm 

Es liegen folgende Abmessungen zu Grunde: Bei { = 256 cm ist 
das Widerstandsmoment TF=41cm*; 
die Querschnittsfläche Ft = 27,2 cm^ ; 

das vorhandene Trägheitsmoment für die Holmhöhe von 9,2 cm 

J = 41,0.4,6 = 189cm*; 

die Entfernung der äußersten Holmfaser vom Schwerpunkt e = 4,6 cm ; 
der Trägheitsradius t' = 6,94 cm*, i = 2,64 cm ; 
der Kemradius ä; = 1,51 cm . 

Damit werden die Beanspruchungen 

0^ (Biegungsspannung) = —^ — =^269 kg/cm* 

<7<f (Druckspannung) = ^- ^ = 39 » 

0<i» (Biegungsanteil der Längskraft) = — ' = 92 » 



0{ (Gesamtspannung) = 400 kg/om' 
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b) Legt man getrennte Holme für Knickung und Biegung zugrunde, 
so ergibt sich: 

1. Kniokholm. Das erforderliche Trägheitsmoment wird 

_ 1050.26.')» ^„ . 
«"/• 9,86- 100000 

mit einem Trägheitsradius f* = 6,l, i = 2,47 cm und einer Quersohnittsfläche 
jP=12,8ciii«. 

2. Für den Biegungsholm ist bei der gleichen Beanspruchung das not- 
wendige Widerstandsmoment W= ^ =27,6cm^ Bei gleicher Konstruk- 
tionshöhe des Holmes wie bei der Ausführung eines Holmes ergibt sich fol- 
gender Querschnitt: 

2. 7 •9,8»- 1,9 6.6» _ 
W= g;g-2 = 28,1 om» 

Die Querschnittsfläche ist dabei 

F= 9,2.2,7 + 1,9.6,6 = 12,» em^ 
mit einem Kemradius 

OQ I 

Die Gesamtfläche für die beiden getrennten Holme wird somit 

F,^ == 12,3 + 12,8 = 24,6 em« 

gegenüber einer Quersohnittsfläche des gemeinsamen Holmes von 

F^ = 27,2 em« 

Es ergibt sich also ein geringer Vorteil zugunsten der getrennten Holme, der 
jedoch durch den notwendigen Mehraufwand an Beschlägen und sonstigen 
Einzelteilen aufgehoben werden dürfte. 

Die Kernradien sind in beiden Fällen nicht gleich. — 

Wesentlich verändert wird die ganze Sachlage, wenn man für 
das Kniokungsgefüge nicht mehr den zweiten Fall nach Euler und 
für das Biegungsgefüge nicht den einfachen frei aufliegenden Balken 
zugrunde legt. 

Es kommt darauf an, die Ejiicksicherheit des Knickstabes etwa 
durch Einspannung zu erhöhen. Wie dies bei den besonderen Fällen 
des Flugzeugbaues etwa mit durchlaufenden Balken möglich ist, 
kann dem Konstrukteur überlassen bleiben. 

Auf eine besondere Anordnung soll noch hingewiesen werden, 
über die auch noch weitere klärende Versuche anzustellen wären. 

Die Anordnung einer 
besonderen Ezzentrizi* 
tat der Holmkraft ist 
in Fig. 201 abgestellt. 

Die Knicksicherheit pi 201 

ist allgemein wesentlich 

durch die Form der möglichen elastischen Linie bedingt. Wenn es 
tatsächlich in der gezeichneten Anordnung mit exzentrischem Last- 
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angriff nicht möglich ist, daß der Stab ohne Wendepunkt aus- 
knickt, so wäre damit der angestrebte Zweck ohne besonderen Auf- 
wand auch bei einem einzelnen Feld erreicht. 

Daß auch der Biegungstrager durch Oelenke, Fangkabel oder 
durch Bogenform wesentlich erleichtert werden kann, ist nach dem 
unter Nr. 18 auf Seite 343 und Seite 352 Gesagten einleuchtend. 
Der Hinweis wird wohl genügen. — 

21. Anordnung von mehr als zwei Holmen in einem Flfigel. 

Mehr als 2 Holme werden verwendet: 

1. Zur Entlastung der Bippen, zur Unterteilung der mittleren 
Stützweite der Bippen ohne Aufnahme von Langskraften. 

2. Als Glieder des Baumfachwerkes zur gleichzeitigen Aufnahme 
von Langskraften im Fachwerk. 

Bei der einholmigen Bauweise fehlt ein gewisses Sicherheits- 
glied im Vergleich zu der zweiholmigen Bauweise, öfters wurden 
dabei gefahrliche Schwingungen beobachtet. Ob diese Schwingungen 
jedoch mehr den Bippen oder den Holmen zuzuschreiben sind, bleibe 
dahingestellt. Es sei daran erinnert, daß die meisten alten Tauben 
drei Holme hatten. Erst im Laufe der Entwicklung ist man zum 
zweiholmigen Bau übergegangen. 

Bei der Anordnung von drei oder mehr Holmen im 
Flügel ist in erster Linie an einen dritten Hauptholm zwischen den 
beiden ursprünglichen Holmen gedacht. Eine Reihe von Flug- 
zeugen, wie z. B. Albatros, Spad und die Riesenflugzeuge von 
Staaken wurden dagegen mit noch einem dritten leichten Windholm 
nahe bei dem hinteren langen Rippenende ausgeführt (siehe hierzu 
Seite 237 des zweiten Teiles). 

In einer normal gebauten Zelle mit zwei Haupttragwänden sei 
ein Zwisehenholm zwischen den beiden normalen Holmen derart an- 
geordnet, daß an den Hauptknotenpunkten des Fachweikes steife 
Innenstiele vorhanden sind. Der Zwischenholm kann dann seine 
Lasten dort abgeben. Diese Konstruktion wird meist nur bei größeren 
Flugzeugen mit Nutzen angewendet. Die Rippen sind dann imBtande, 
durch ihre Einspannung auf den beiden anderen Holmen die Biegung 
des dritten Holms wesentlich zu entlasten. Die Hattenwirkung der 
Flügelfläche kommt dann noch mehr wie schon bei dem zweiholmigen 
Flügel zur Geltung. Bereits bei kleineren flugzeugen ohne Zwisehen- 
holm zeigte sich, bei den Sandbelastungsprüfungen meist dne größere 
Festigkeit als die Berechnung ergab. Bei genügend steifen Rippen 
und bei einiger Konstruktionshöhe der Rippen wird in diesem Fwdk 
die Entlastung durch die Einspannung weeenüich großer sein. 
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Anordnungen, bei denen zu -dem dritten Holm auch ein drittes 
Haupttragkabel der Verspannung gehört, sind bis jetzt nicht bekannt 
geworden. In Osterreich hat man dagegen den Fiügelaufbau mit 
sehr vielen Holmen versucht, bei dem die Bippen dann nur noch 
eine untergeordnete Rolle spielen. 

Die Anordnung von mehreren Holmen kann noch für den Fall 
zweckmäßig sein, daß man bei großen Fiächentiefen zur Erleichterung 
der Überführung mit der Bahn den Flügel in seiner Längsrichtung 
unterteilt. Soweit bekannt, ist eine derartige Anordnung noch nicht 
ausgeführt. Es erscheint aber wohl möglich, ^z. B. den Hinterholm 
aus zwei in der Länge getrennten Teilen herzustellen, die nachher 
miteinander gekuppelt werden. — 



22. Hittenverspannnng zur Erreichung einer guten Bewegungsfreiheit 

tör den Führer. 

1. Gekreuzte Kabel in Flugzeugmitte über dem Rumpf wurden 
oft für die Sicht- und Bewegungsfreiheit des Führers als störend 
empfunden. Albatros hat deshalb folgende Anordnung nach Fig. 202 
getroffen. 




Abb. 202. Albatros D. 3. 



Diese Verspannung ist bei steilen Winkeln von Baldaohinstrebe 
und Hilfskabel nicht ganz einwandfrei. Die un verschieblich feste 
Lage des Punktes a hängt von der Größe des Winkels a ab. Soll 
sie wirklich ihren Zweck bei unsymmetrischer Belastung des Flug- 
zeuges erfüllen, so erfordert sie zum wenigsten recht starke Kabel. 

Fokker hat deshalb wohl steife Stiele für die im Wesen 
gleiche Anordnung bei seinem D. 7 und D. 8 gewählt und den vor- 
deren Holm durch eine Pyramide von drei räumlich geführten Stäben 
festgehalten. 

Statt der 3 Fachwerkstäbe ist es auch möglich, einen trompeten- 
förmigen, bei dem Rumpf starr eingespannten Stiel anzuordnen. 

2. Bei einem C- Flugzeug hat Aviatik zuerst folgende Anord- 
nungen getroffen (Fig. 203). 

Daß dieses Fachwerk bei unsymmetrischen Lasten noch genügend 
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Stäbe besitzt, läßt sich am einfachsten dadurch nachweisen, daß man 
unsymmetrisch z. B. an dem rechten Knotenpunkt unten ^ine Kraft P 
angreifen läßt und die Stabkräfte bestimmt. Es ergibt sich, daß 
hier tatsächlich die sonst übliche Auskreuzung vor dem Führersitz 
in der Mitte wegfallen kann. 




Fig. 203. Aviatik. 



Dieses von Aviatik, Leipzig, zum ersten Male bei ihren C-Flugzeug 
angewendete System hat den Vorteil, daß jegliche störende Diagonal- 
verspannung zwischen dem Führer in Wegfall kommt. Dafür greifen 
die Gegendiagonalen des Raumfachwerkes an dem Rumpfe selbst 
und nicht an dem oberen Flügel an. Die Konstruktionshöhe, die bei 
Oberdruck die Längskräfte in den ünterholmen innen bedingt, ist 
also kleiner. 

Die übliche Methode, durch Abzählen der Stäbe die notwendige 
Stäbezahl des Systems festzustellen, versagt hier, da bei unsymme- 
trischer Belastung in dem einen Feld Haupt- und Gegenkabel gleich- 
zeitig auf Zug beansprucht werden. 

Für die Gleichgewichtebedingungen genügt es, daß der Kräfte- 
plan auch bei einseitiger Belastung sich schließt, wie aus der Fig. 205 
hervorgeht. 

Ln folgenden soll für ein Groß -Flugzeug die bis jetzt übliche 
Anordnung mit Auskreuzung im Mittelfeld durch die betrachtete 
Verspannung ersetzt werden. Gleichzeitig wird außer dem Gewicht 
auch die Änderung »des Widerstandes zahlenmäßig betrachtet. 

Änderung der Verspannung der Mittelzelle eines Großflug- 
zeuges. 

Wie der folgende Kräfteplan für die Mittelzelle eines Groß« 
flugzeuges zeigte soll statt des Gegenkabels (l), das vom Motorbock 
unten nach dem Oberholm geht und statt der dort anschließenden 
Diagonalverspannung über dem Rumpf (3) in Flugzeugmitte, das 
Kabel (2) eingeführt werden, das von dem Motorbock unten un- 
mittelbar an dem Rumpfe angreift. 
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Die Kräfte werden dadurch in dem neueingezogenen Kabel (2) 
großer. Der Luftwiderstand der ganzen Anordnung wird jedoch um 
den Widerstandsunterschied beider Kabel (1) u. (2) und um den ur- 
sprünglichen Widerstand der Diagonalen (3) in Flugzeugmitte kleiner. 




Fig. 204. Ursprüngliches und neues System. 



Das Kabel (l) war in dem Beispiel 5,6 mm stark ausgeführt, was 

einer Bruchlast von 3000 kg und 
einer Knotenlast P==2100kg ent- 
sprach. Aus dem Kräfteplan Fig. 206 
ergibt sich für die neue Richtung 
des Kabels (2) unter Zugrunde- 
legung derselben Knotenlast wie 
für Kabel (l) eine Zugspannung in 
Kabel (2) von 3910 kg. Zur Aus- 





Fig. 205. Kräfteplan, unsymmetrische 
Belastung. 



Fig. 206. Kraftplan, Kabelkräfte der 
neuen und ursprünglichen Anordnung. 



führung sind zwei Kabel 4,5 mm stark vorgesehen mit einer zuläs- 
sigen Bruchlast von 4000 kg. 
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Daß bei unsymmeirLscheii Lastangriff die gewählte Fachwerks- 
anordnung noch stabil ist, zeigt der zweite Krafteplan. Er ist f or 
eine Knotenlast P= 2100 kg gezeichnet, welche der Bruchlast der 
ursprünglichen Hauptkabel entsprechen würde. Es ergibt sich eine 
besonders große Spannung in dem auf der andern Seite liegenden 
Gegenkabel h von 3720 kg. Diese ist aber immer noch kleiner, wie 
die oben zugrunde gelegte dem Kabel (l) entsprechende Bruchlast 
von 3910 kg bzw. 4000 kg. 

Das Gewicht ändert sich dadurch nur wenig und zwar fol- 
gendermaßen: 

1.) Ursprüngliche Anordnung: 

Das Kabel (3) in Flugzeugmitte wiegt ohne Spannschloß 0,113 kg, 
1 Spannschloß = 0,095 kg, 1 Schäckel 0,015 kg, zasammoD 0,883 kg. 

Das 5,6 mm starke Gegenkabel (l) wiegt 0,205 kg für den 
laufenden Meter, also bei 2,5 m ein Gewicht von 0,205 • 2,5 = 0,510 kg. 
Das dazugehörige Spannschloß 0,270 kg und 1 Schäckel 0,080 kg, 
zusammen = 0,860 kg. 

Für eine Seite und eine Ebene also: 0,8604-0,223 = 1,083 kg. 

2.) Das Gewicht des neuen Kabels ergibt sich: zwei Kabel 
4,5 = 1 m zu 0,085 kg bei 2 m Länge 2 • 2 • 0,085 = 0,330 kg, dazu 
zwei Spannschlösser zu 0,144 kg= 2 0,144 = 0,288 kg, also ein Ge- 
samtgewicht von 0,618 kg. 

Es verbleibt also ein kleiner Gewichtsunterschied 1,08 — 0,62 
=0,46 kg auf einer Seite und vom. Für das ganze Flugzeug 
Jö = 4.0,46kg = l,86kg, 

Bedeutender ist der Widerstandsunterschied. Der Wider- 
stand der ursprünglichen Anordnung errechnet sich: 

Tafel 67. 



Beieiohnung 


Angahl 


Lange 





Beiwert 


Widentand 


Kabel (8) 

Spannsohlofi .... 

Kabel (l) 

SpannaohloB .... 


2 
2 

1 
1 


182 

18 

242 

18 


0,35 

1,1 
0,56 

1,6 


1 

1 
1 

1 


95 om* 
40 » 

135 n 

80 > 



0,0300 m* 



Für die neue Anordnung ergibt sich ein Widerstand von: 

Tafel 68. 



Beaekhuang 




Kabel (2) 
SpannsohloB 
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Es bleibt also für den Widerstandsunterschied: 

J Fs = 0,030 — 0,015 = 0,015 m^ 
Diesem Unterschied der Widerstandsflächen entspricht ein Wider- 
stand in kg von W=qdFs 

wenn wir für 140 km Geschwindigkeit wie oben einen Staudruck von 
g = 100 annehmen: ^^ 0,0150 • 100 = 1,5 kg 

Auf das ganze Flugzeug bezogen ein Widerstandsunterschied von 
4-1,5 = 6 kg. 

Nimmt man im allgemeinen an, daß 1 kg Widerstand 6 kg Auf- 
trieb entsprechen, so ergibt sich ein Gewichtsgewinn von 6 • 6 = 36 kg. 

Zusammenfassend zeigt dieses Beispiel, daß die neue Anordnung 
fast dasselbe Gewicht wie die alte Anordnung ergibt, daß aber der 
Widerstand kleiner geworden ist, so daß rechnungsmäßig die Zu- 
ladung des Flugzeugs um rund 36 kg erhöht werden kann. — Die vor- 
geschlagene Ausführung war jedoch wegen des Durchgangs im Rumpf 
unmöglich, da die Zugkräfte des Kabels (2) in einem Rumpf mit 
oberem freien Durchgang nur schwer aufgenommen werden können. 
Das errechnete Ergebnis ist zwar zahlenmäßig nicht von großer Be- 
deutung. Es soll nur zeigen, wie eine solche Aufgabe, in der Statik 
und Aerodynamik ineinandergreifen, durchzuführen ist. 

3.) Das gezeichnete System für das Mittelstück eines Torpedo- 
Großflugzeuges von Gotha (W-D-ll) hebt die Beweglichkeit des 
oberen Feldes über den Rumpf dadurch auf, wenn das Fach werk unter 
dem Rumpf zwischen den Schwimmern durch ein nicht eingezeichnetes 
wagrechtes Kabel noch einmal geschlossen wird. 




Fig. 207. System Gotha Wasser-Großflugzeug. 

Durch Abzählen oder nach den auf Seite 99 entwickelten Methoden 
kann man die ausreichende Stäbezahl des Aufbaues leicht feststellen. — 



van Orie«, Fluszeagstatlk. 
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Schlußwort. 

Der Flugzeugbau steht noch immer im Zeichen einer lebhaften 
Entwicklung. Auch heute noch verdrängen neue Erfolge schnell und 
oft alte, überlieferte Anschauungen. Von einer normalisierten Fest- 
legung ist man noch weit entfernt. Flugzeuge, die als Weltform und 
als endgültige Typen angesehen werden könnten, sind sicher noch 
nicht erreicht. Auch die vorliegende Flugzeugstatik ist von diesem 
Gesichtspunkte aus zu betrachten. Sie ist auf dem Boden der gegen- 
wärtigen Entwicklung entstanden und wird in den vorliegenden 
Formen mit der Weiterentwicklung des Flugzeugbaues ihre Berech- 
tigung verlieren. Möge sie dazu beitragen, diese Entwicklung zu 
beschleunigen. 

Auf zwei Punkte soll jedoch abschließend noch hingewiesen 
werden. 

Der erste betrifft die Wichtigkeit von Flugversuchen für 
die Weiterentwicklung des Flugzeugbaues. Nur systematische Ver- 
suche und hauptsächlich wiedef solche an dem großen, wirklich aus- 
geführten Flugzeug geben uns die Unterlagen, um all die Mittel, 
welche die Statik der Baukonstruktionen schon lange geschaffen hat, 
voll und ganz auszunutzen. In dem vorliegenden Buche sind öfters 
Hinweise gegeben, wo noch Grundlagen fehlen und in welcher Rich- 
tung neue Versuche anzustellen sind Alle Feinheiten der Rechnung 
kommen nicht zur Geltung und jede Weiterentwicklung in der Gre- 
nauigkeit des Festigkeitsnachweises hat keinen Sinn, wenn nicht 
Hand in Hand mit ihr die Verbesserung der Grundlagen fortschreitet. 
Es kommt in erster Linie darauf an, die gesamten aerodynamischen 
Verhältnisse und daraus alle einzelnen Kräftewirkungen, die im Fluge 
auftreten können, bei den verschiedenen Flugzuständen möglichst 
genau zu erfassen. Vor allen Dingen ist es notwendig, zu wissen, 
innerhalb welcher äußersten Grenzen die Lasten bei dem Flugzeug 
sich ändern und von welchen Bedingungen diese Grenzen abhängen. 
Nur durch gleichzeitige Messung aller Versuchsdaten bei Versuchen 
über Geschwindigkeit, Steigzeiten und Gipfelhöhe und besonders bei 
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Gleitversuohen ist es möglich, mit den verschiedenen Änderungen 
von Gewicht, Motorleistung, Luftdichte und schädlichen Widerständen 
genügende Angaben für umfassende und ausgleichende Rechnungen 
zu erhalten. Dann wird auf dem Wege des systematischen Versuches 
der Flugzeugbau aus der Hand der phantasiebegabten Erfinder heraus 
in die Hand der planmäßig fortschreitenden und berechnenden In- 
genieure übergehen. Die Zeit wird in kurzem kommen — und sie 
ist vielleicht schon da — , wo wie sonst in der Technik auch die 
Entwicklung des Flugzeugbaues nur durch planmäßige Berechnung 
weitergebracht wird. Es gibt überall eine Grenze in der Entwicklung, 
über die hinaus das intuitive Greifen keinen glücklichen Erfolg mehr 
zeitigt, wo nur noch der auf wissenschaftlicher Grundlage beruhende 
tiefere Einblick weiterführen kann. Dazu sind aber in weit größerem 
Maße als bisher Versuche nötig. 

Für das Zweite hoffe ich in der vorliegenden Arbeit das Interesse 
der Statiker aus dem Brückenbau oder dem Eisenhochbau für das 
neue weite Gebiet des Flugzeugbaues angeregt zu haben. Nur durch 
die Mitarbeit vieler Kräfte kann die für die Entwicklung notwendige 
Gresamtarbeit geleistet werden. Die Gebiete der Statik des Brücken- 
baues und des Hochbaues sind heute durch jahrelange Tätigkeit in 
der Hauptsache erschöpft. Aber gerade im Flugzeugbau, wo so sehr 
viele Möglichkeiten der Konstruktion ineinander greifen, bleibt noch 
viel zu tun. Nach meiner Auffassung müßte der Bauingenieur 
auf diesem aufbauenden Gebiete mehr wie bisher dem Maschinen- 
bauer an die Seite treten, um sich mit seinem mehr mathematischen 
Rüstzeug in der Weiterentwicklung des Flugzeugbaues den gebüh- 
renden Einfluß zu sichern. — 
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